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                                                             INTRODUZIONE 
 
 
Cos’è il Merlo 
Il Merlo è il progetto di un aereo ultraleggero, monoposto, ad ala bassa, apertura alare 1.80 m, peso a 
secco stimato circa 120 kg, nato da un’ idea del Professor Sambin, Professore di Psicologia dell’ Università 
di Padova ma amante dell’aviazione. 
 
Stato del  progetto 
Ad oggi è in corso la fase di progettazione di diversi componenti. Sono stati progettati: 
-ali 
-scatola dei longheroni, 
-castello motore, 
-carrello d’atterraggio, 
-fusoliera in materiale composito. 
Nessun pezzo risulta ancora realizzato. 
 
Obiettivo del lavoro 
Questa tesi ha come obiettivo il dimensionamento preliminare della fusoliera in legno dell’aereo. Lo scopo 
è quello di :  
1) scegliere il tipo di fusoliera da impiegare; 
2) dimensionare tutti gli elementi che compongono la fusoliera cercando di ottenere una struttura che 
resista alle condizioni di carico più dure e sia la più leggera possibile; 
3) valutare eventuali irrigidimenti per le zone della fusoliera maggiormente sollecitate. 
 
 
 Il dimensionamento della fusoliera è stato già trattato da un collega in un’ altra tesi. In quella occasione 
sono stati utilizzati materiali compositi. Ora invece, a causa dei costi elevati derivanti dall’ impiego dei 
compositi, il Prof. Sambin ha optato per l’utilizzo del legno, che sembra garantire un giusto compromesso 






La progettazione di un aereo è un’ operazione molto complessa poiché l’aereo è formato da differenti 
sottosistemi interdipendenti. Per aerei di grandi dimensioni la fase progettuale dura qualche decina di anni. 











Nel dettaglio, il design di qualsiasi componente dell’airframe di un aereo segue un percorso evolutivo 
basato su 5 fasi: 
1. Specifica della funzione del componente e dei criteri di design (i criteri di design sono gli obiettivi 
espliciti che un progetto deve raggiungere per essere considerato di successo); 
2. Determinazione delle forze esterne agenti sul componente;  
3. Calcolo degli sforzi interni sull’elemento;  
4. Determinazione,tramite confronto tra sforzi interni che si vengono a creare e resistenza del 
materiale, dei margini di sicurezza; 
5. Prove sperimentali che servono a confutare i risultati trovati. 
 
 
Oggigiorno, affinchè un progetto sia competitivo bisogna sempre di più ridurre i costi e i tempi di 
produzione aumentando qualità e performance del prodotto. Questo obiettivo si traduce 
nell’ottimizzare la fase design-certificazione del prodotto rendendola “più veloce, migliore, più 
economica”.  
La fase design-certificazione strutturale (quella che riguarda questa tesi) è composta da tre fasi 
principali:  
 
 Definizione dell’ambiente operativo: in questa fase si definiscono il profilo di missione e 
l’ambiente operativo del prodotto. L’output sono i carichi esterni a cui è soggetta la struttura. Per 
un aereo sono ricavati dai test nella galleria del vento, dai test di volo e da analisi CFD.  
 System design and Analysis: i carichi esterni sono applicati alla struttura per ricavare le tensioni 
interne. E’ qui che da il suo maggior contributo l’analisi agli elementi finiti, FEM, tramite software di 
calcolo strutturale. In questo lavoro sono stati utilizzati i software Nastran/Patran. 
 
 Detailed Design and Certification: una volta conosciuti gli stress ai quali è sottoposta la struttura 
generale, si passa all’analisi più in dettaglio dei singoli componenti attraverso livelli di complessità 




Figura 2:processo design-certificazione con aiuto di software CAD 
 
 
Organizzazione del lavoro 
Sulla base di quanto detto sopra, ecco come si procederà in questa tesi: 
1) Individuazione degli obiettivi; 
2) Determinazione dei requisiti (non sono altro che la traduzione, in termini quantitativi, degli obiettivi) e                                    
dei vincoli a cui sarà sottoposto il nostro sistema; 
3) Dal contesto operativo in cui si troverà l’aereo si ricaveranno le forze applicate alla fusoliera; 
4) Dimensionamento preliminare della fusoliera utilizzando modelli matematici semplificati (struttura 
idealizzata, Kutta-jokouwsky etc..) che daranno un’idea dell’ordine di grandezza degli elementi strutturali 
necessario per resistere alle forze in gioco. 
5) Calcoli Fem per un’ analisi in dettaglio. Da questa si ricaverà la distribuzione degli sforzi all’interno della 
struttura permettendo di individuare le zone maggiormente sollecitate; 
6) Risultati e analisi dei risultati: dall’analisi dei risultati si potrà risalire agli spostamenti massimi a cui la 
struttura sarà soggetta, alla distribuzione degli sforzi interni, si potranno individuare le zone maggiormente 
sollecitate. Si potrà intervenire cercando perciò di ottimizzare la struttura dal punto di vista strutturale: si 
rinforzeranno le zone maggiormente sollecitate, si terranno invariate o eventualmente si 
ridimensioneranno (se molto lontane dal rischio failure) le zone meno sollecitate; 
7) Conclusione: si darà come output finale un layout di fusoliera che, rispettando i requisiti imposti, verrà 
considerata quella più ottimale. Per ottimale si intende una struttura che, rispettando i requisiti, sia la più 





8) Prove sperimentali. E’ l’ultima delle 5 fasi di design. Non sono previste in questa tesi. 
 
 
N.B  In questo lavoro ci si fermerà alla fase “System design and Analysis”. Si creerà un modello fem 
“semplificato” della fusoliera, approssimando i longheroni con elementi mono-dimensionali (beam) e la 
pelle con elementi bi-dimensionali (shell). Ciò permetterà di eseguire delle analisi fem veloci e con un buon 
grado di accuratezza. 
La fase successiva di “Detailed Design and Certification”, in cui sia i longheroni che la pelle sono considerati 
come elementi tri-dimensionali, con conseguente aumento di complessità del modello fem, non verrà 


























                                                                        FUSOLIERA, Cap.1 
 
 
Il capitolo si articola nei seguenti paragrafi: 
- Funzione della fusoliera (paragrafo 1.1): si specifica la funzione della fusoliera;  
- Tipi di fusoliera (paragrafo 1.2): si individuano i tipi di fusoliera esistenti, si elencano vantaggi e svantaggi 
di ciascun tipo, si sceglie in base alle considerazioni fatte sulle diverse tipologie quella che meglio si addice 
al Merlo;  
- Vincoli (paragrafo 1.3): si individuano i vincoli esistenti sul design della fusoliera. In questo caso si avrà un 

























 Funzione della fusoliera, Par. 1.1 
 
La fusoliera è la parte principale del corpo di un aeromobile. Contiene il cockpit, il carico, i 
passeggeri e, nel caso del Merlo, pure il motore. E’ anche una struttura di supporto per ali e coda. 
Deve resistere al momento flettente causato dal peso, dalla portanza delle ali e degli impennaggi, al 
carico torsionale della deriva e del timone, al suo stesso peso e a quello del payload (che inducono 
un momento flettente verso il basso. Di conseguenza la parte superiore della fusoliera sarà 
soggetta a tensione, quella inferiore a compressione). Nei velivoli pressurizzati, il Merlo non lo è, 
deve resistere anche alla pressurizzazione della cabina. 
 
 Tipi di fusoliera, Par. 1.2 
 
I tipi di fusoliera utilizzati nella storia dell’aviazione sono i seguenti: 
 
- A traliccio: costituita da una serie di elementi longitudinali, trasversali e verticali, detti “aste”, che 
si intersecano in punti detti “nodi”, devono assorbire i carichi aerodinamici agenti sulla superficie 
del rivestimento.  
Il rivestimento ha solo funzione di forma. 
Sono facili da relizzare e la struttura è dotata di buona leggerezza. Tuttavia non consentono 
l’assorbimento di grossi  carichi aerodinamici, hanno una minore resistenza agli agenti atmosferici, 
non è possibile realizzare fusoliere pressurizzate di questo tipo. 
 
-Geodetica: la struttura geodetica oltre a funzione strutturale garantisce di per se una forma 
aerodinamica. E’ costituita da strisce di materiali connesse tra loro seguendo un percorso a spirali 
contrapposte, simili ad un cesto. Questa struttura con l’impiego del legno compensato e dei 
materiali composti si è evoluta verso la struttura monoscocca.  
 
-  Struttura monoscocca: in questo caso la superficie esteriore della fusoliera è anche la struttura 
primaria. Al rivestimento della fusoliera è perciò affidata tutta la resistenza: non solo agli sforzi di 
taglio ma anche a quelli di compressione e trazione derivanti dal momento flettente agente sulla 
struttura. La pelle ha perciò funzione di forma e di resistenza e i carichi agenti sulla struttura 
vengono assorbiti completamente dal rivestimento. 
Permettono la pressurizzazione della cabina, hanno una ottima resistenza agli effetti atmosferici, 
però risultano pesanti e costose. 
 
-Struttura semi-monoscocca: costituita dal rivestimento esterno, da elementi longitudinali 
(longheroni e correntini) e da elementi trasversali (le ordinate). Anche qui il rivestimento ha sia 
funzione di forma che di resistenza. I carichi vengono però assorbiti in parte dal rivestimento e in 
parte dalla struttura: il rivestimento è destinato ad assorbire gli sforzi tangenziali derivanti dalle 
sollecitazioni di taglio e torsione, i longheroni e i correnti assorbono gli sforzi longitudinali derivanti 
dalle sollecitazioni di flessione (parte di queste tensioni viene in realtà assorbita, seppur in minor 
quantità, dal rivestimento). 
Le ordinate hanno funzione di forma e fungono da appoggio per i correnti. Inoltre devono 
raccogliere i carichi concentrati da trasmettere al rivestimento.  
Si hanno due tipologie di ordinate:  
1. di forma, che solitamente hanno sezione a C, L, Z;  
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2. di forza, hanno la forma più svariata a seconda del tipo di carico che devono raccogliere (es. 
Attacco ala-fusoliera, attacco deriva-impennaggi, attacco carrello,..) 
Le strutture semi-monoscocca hanno gli stessi vantaggi delle monoscocca e in più sono anche più 
leggere. Per questo sono quelle maggiormente impiegate nella aviazione moderna. 
 
Dopo un’attenta analisi,valutando anche le proprietà del legno che si sarebbe impiegato, col prof. 
Sambin si è deciso di optare per una fusoliera semi-monoscocca. 
 
 Vincoli, Par 1.3 
 
L’unico vincolo sulla fusoliera è di forma. La geometria generale dell’aereo è stata decisa dal Prof. 
Sambin e uno stampo femmina della geometria è stato già realizzato 
               
 
                            





        Dallo stampo femmina sono state ricavate le seguenti dimensioni: 
                                                                         
Lunghezza         larghezza         altezza 
 
[cm]                    [cm]                 [cm] 
0                          26                     26 
15                                                 28 
50                                                 29 
75                        29                     30 





125                      30                     30,5 
150                                               29,5 
175                                               26,7 
200                      26                     22,5 
225                                               16,5 
250                      23                     11 
275                                               7,5 
300                                               5,5 








                   Tabella 3: profilo larghezza fusoliera (senza muso). Unità di misura: cm 
 
 
Di seguito si riporta la tavola quotata della fusoliera per avere un’idea delle dimensioni in gioco. 
 
                       
 
         Figura 5: tavola fusoliera quotata [m] 
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 Conclusioni, Par. 1.4 
 
L’output del capitolo è la scelta del tipo di fusoliera.  
Nel caso del Merlo si è optato per una semi-monoscocca, cioè una fusoliera composta da un 
rivestimento esterno, longheroni e, eventualmente, da ordinate.  
Perciò nei prossimi capitoli bisognerà scegliere i materiali più opportuni per ciascun elemento e 
dimensionarli in maniera che non cedano ai carichi più gravosi.  
 
Il design di una struttura semi-monoscocca implicherà la soluzione di due problemi principali: 
a) la distribuzione degli stress nella struttura sotto tutte le condizioni di carico, 
b) una verifica della struttura per verificare che questa non ceda ai carichi a cui è sottoposta.  
 
Bisognerà dimensionare opportunamente ogni singolo componente in maniera tale da resistere agli 
stress a cui sarà sottoposto. 
 
Si è tenuto conto del vincolo di forma imposto da Sambin: la geometria della fusoliera è stata 
definita da lui e non è modificabile. 
 
                                                                
 
 



















In questo capitolo si tratta la scelta dei materiali da impiegare. E’ una delle fasi critiche di ogni progetto, in 
quanto incide su una diversità di fattori: costi, perfomance, dimensioni, peso. 
L’acquisto dei materiali è una voce importante di budget. L’utilizzo di software FEM per il design aiuta a 
risparmiare notevolmente i costi del progetto eliminando una quantità elevata di test distruttivi, nonché di 
progettare gli spessori in funzione delle tensioni locali. 
Il capitolo si articola nei seguenti paragrafi: 
- Scelta del materiale, Par. 2.1: si individuerà il materiale da utilizzare (il legno in questo caso). Si 
giustificherà tale scelta,si elencheranno le proprietà del materiale e i vantaggi e svantaggi (almeno i più 
importanti) che il suo utilizzo comporta. 
- Tipologie di legno impiegate, Par. 2.2: Dalla macrofamiglia del legno si andranno ad individuare i legni 
specifici che verranno utilizzati per le  varie parti della fusoliera. Ogni legno ha le sue caratteristiche e 
proprietà meccaniche. Queste possono variare significativamente tra specie diverse. La scelta dei legni per i 
vari componenti strutturali dovrà tener conto perciò di queste differenze.  
- Perché il legno?, Par 2.3: è il paragrafo conclusivo del capitolo. Si è già accennato al fatto che la fusoliera è 
stata progettata in composito. In questo paragrafo, si riporteranno vantaggi e svantaggi che l’utilizzo del 
legno comporta rispetto i compositi. Si cercherà di giustificare l’impiego del legno che oggigiorno, rispetto 
ad un materiale composito, può sembrare qualcosa di obsoleto. 
-Conclusioni Par 2.4: è l’output del capitolo. Si riassume la scelta del materiale per ciascun elemento 
strutturale. 
-Appendice A: In appendice si riporta, per curiosità accademica, cenni sulla struttura (sia a livello 
microscopico che macroscopico) del legno. Come per qualsiasi materiale, le proprietà meccaniche 
dipendono oltre che dagli elementi chimici che lo compongono anche dai legami chimici che si vanno a 
formare tra questi. Di tutto ciò si tratterà, seppur brevemente, nell’appendice. Studiando la sua struttura a 
livello microscopico, si osserva che il legno non è altro che un composito di origine naturale e, come 
qualsiasi composito, è costituito da un fascio di fibre (cellulosa) orientate in una certa direzione e tenute 





*Ogni scelta riguardante  materiali, modalità di impiego etc.. è stata fatta tenendo conto del “DECRETO DEL 





 Scelta del materiale: il legno, Par. 2.1 
 
Dal decreto presidenziali sopra citato, si riporta l’estratto riguardante l’utilizzo dei materiali: 
 
… 
CAPITOLO – D 
PROGETTO E COSTRUZIONE 
PAR. 601 GENERALITÀ 
L'integrità di qualunque parte di un progetto nuovo od inusuale che abbia un ruolo 
importante sulla 
sicurezza del velivolo deve essere stabilita mediante prove o analisi che 
l’esperienza del costruttore 
abbia dimostrato affidabile. 
PAR. 603 MATERIALI E SOLLECITAZIONI DA FATICA 
a) L'idoneità e la durata dei materiali usati per le parti ritenute fondamentali 
per la sicurezza 
devono: 
-essere stabilite in base all'esperienza del costruttore e/o con prove. 
-Tenere conto degli effetti delle condizioni ambientali, quali la temperatura e 
l'umidità, che si prevedono nell'impiego. 
b) La struttura deve essere progettata, per quanto possibile, in modo da evitare 
punti di 
concentrazione di sollecitazioni nelle zone in cui siano probabili, nell’impiego 
normale, 
sollecitazioni variabili di valore superiore al limite di fatica. 
c) E’ necessario che il costruttore verifichi che i livelli di sollecitazione 
massima non eccedano 
quelli indicati nella nota seguente almeno per gli elementi critici dell’aeroplano 
quali: longherone 
principale dell’ala, piano orizzontale di coda e gli attacchi di entrambi sulla 
fusoliera. 
Nota: I valori di progetto possono essere ricavati dalle seguenti pubblicazioni: 
1) MIL-HDBK-5 “Metallic materials and elements for flight vehicle structures”; 
2) ANC-18 “Design of wood aircraft structures ”- emesso nel 1944 da Army-Navy-
Civil Committee 
su ‘Aircraft Design Criteria’ 
3) Per i materiali compositi, in mancanza di dati accertati, i valori di progetto 
possono essere 




D’accordo col Prof. Sambin si è deciso di impiegare il legno.  
Le linee guida nella scelta del materiale da impiegare sono state: costo, proprietà meccaniche, 
peso, facilità di lavorazione, reperibilità sul mercato. Il legno è sembrato il materiale che meglio 
riuscisse a conciliare queste esigenze. 
 
I valori di progetto, utilizzati nei paragrafi successivi, verranno presi da ANC-18 “Design of wood 
aircraft structures” come riportato nelle note del cap. D Par. 603, c) del decreto presidenziale. 
 
Il legno è un materiale “particolare”, dalla spiccata anisotropia, per questo il suo utilizzo richiede 
una certa attenzione durante la fase di progettazione.  
 




A livello microscopico è costituito da milioni di cellule di diverso tipo, grandezza, forma, numero e 
distribuzione. Cellule dello stesso tipo si presentano raggruppate nei cosiddetti tessuti. In relazione 
alle tre funzioni principali, i tessuti si dividono in:   
-tessuto meccanico fondamentale o di sostegno; 
-tessuto parenchimatico o di riserva; 
-tessuto conduttore. 
Per maggiori informazioni sulla struttura del legno si rimanda all’ Appendice A.  
 
Per le finalità di questo lavoro basta sapere che la maggior parte delle cellule del legno sono 
disposte parallelamente all’asse del tronco o, come si dice in gergo tecnico: “in direzione della 
fibratura”. 
Perpendicolarmente ad essa, ovvero orizzontalmente per un albero in piedi, vi sono numerosi 
aggregati nastriformi di cellule indicati come 
“raggi del legno”. Questi raggi, noti anche come 
raggi midollari, variano da specie a specie 
grandezza, frequenza e composizione. Sono 
orientati a raggiera dalla periferia del tronco 
verso il centro, come i raggi di una ruota (vedi 
figura a lato). Servono per la conduzione radiale 
e l’immagazzinamento delle sostanze prodotte 
dall’albero, ma anche come sostegno in 
direzione radiale. 
 
In conclusione, il legno non è altro che un 
composito di origine naturale: 
ha delle fibre (cellulosa) disposte in una 
direzione “ordinata”, prevalentemente assiale 
(asse L in figura), non a caso le proprietà del 
legno sono migliori in tale direzione. Tuttavia 
alcune fibre, i raggi midollari, sono disposte in 
direzione radiale (asse R in figura). Siccome 
queste hanno anche funzione di sostegno all’ 
interno della struttura del legno, allora contribuiranno anche alla resistenza meccanica del 
materiale in tale direzione. 
 
L’impiego del legno, come qualsiasi altro materiale, comporta dei vantaggi e degli svantaggi. 
Elenchiamone alcuni prima di passare al paragrafo successivo: 
 
 
                                  Vantaggi                                       Svantaggi 
                                Leggerezza  Non omogeneità costituzionale, dovuta alla 
diversità degli elementi costituenti 
                               Economicità Anisotropia, dovuta all’orientamento degli elementi 
costituenti 
  Elevata resistenza a compressione e a trazione Igroscopia: sensibilità alle variazioni di umidità 
ambientale 
       Inattaccabilità da parte di agenti chimici Sensibilità all’azione deteriorante da parte di insetti, 
microrganismi o funghi 
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"Stabilità" termica (è quasi non dilatabile al variare 
della temperatura) 
Possibile diminuzione della resistenza meccanica a 
casua di eventuali difetti costitutivi del tessuto 
legnoso (nodi) e delle deviazioni della fibratura 
           Capacità termoisolante                                    Infiammabilità 




Confrontando vantaggi e svantaggi del legno col decreto presidenziali (in particolare: Cap.D PAR. 
603, a) L'idoneità e la durata dei materiali usati ..... devono:…… 
 -Tenere conto degli effetti delle condizioni ambientali, quali la temperatura e 
l'umidità, che si prevedono nell'impiego) si può dedurre che: 
 
1) il legno è un buon isolante termico e ha anche una buona stabilità termica (cioè basso 
coefficiente di dilatazione termica). D’altra parte però è infiammabile.  
Queste proprietà sono accettabili per il Merlo.  
L’aereo infatti non sarà mai soggetto a temperature elevate o  a importanti gradienti termici 
durante il suo ciclo vita.  
L’unica parte termicamente rilevante del Merlo sarà il motore, che sarà supportato da un 
parafiamma in materiale plastico, leggero e altamente ignifugo: il Depron. 
 
2) Il legno è un materiale fortemente igroscopico, cioè è particolarmente sensibile all’umidità 
ambientale. L’aumento di umidità (rapporto in percentuale tra acqua contenuta e peso anidro del 
legno) causa variazioni dimensionali e alterazioni delle proprietà meccaniche del materiale. Sarà 





 Tipologie di legno impiegate, Par. 2.2 
 
In questo paragrafo si individueranno le specie di legno utlizzate per le varie parti della fusoliera.  
Le linee guida per la scelta del materiale sono quelle elencate nel capitolo precedente: peso, 
proprietà meccaniche, costo, reperibilità sul mercato, lavorabilità.  
 
Verrano riportate le proprietà principali dei materiali selezionati. I loro valori sono stati ricavati 
dalla pubblicazione “ANC-18, Design of wood aircraft structures”, in accordo con quanto stabilito 
dal decreto presidenziale. 
Si è detto che il legno è un materiale anisotropo: cioè le sue 
proprietà variano a secondo della direzione considerata. Nella 
pratica si può considerare come un materiale ortotropo, cioè 
un materiale che ha proprietà meccaniche indipendenti lungo 
tre assi mutualmente ortogonali (vedi figura a lato). Si dovrà 
tener conto di tre moduli elastici E (uno per ogni direzione), tre 
mduli di rigidezza G, sei coefficienti di Poisson μ. 





   𝜇𝑖𝑗
𝐸𝑖
  =  
𝜇𝑗𝑖
𝐸𝑗
           i ≠ 𝑗,    i,j = L,R,T 
 
 
Nel paragrafo precedente si è menzionata la sensibilità del legno all’umidità, la cui variazione 
comporta alterazioni delle proprietà meccaniche del primo.  
Tutte le proprietà meccaniche che verranno elencate in seguito sono riferite a legni con contenuto in 
umidità pari al 12% .  
 
 
Ultima precisazione. In letteratura è possibile imbattersi in un numerose classificazioni del legno: 
per esempio in base alla provenienza si può distinguere tra legni europei e legni esotici o 
extraeuropei. 
  
La classificazione più frequente però, riscontrata pure nell’ ANC-18, è quella dal punto di vista 
botanico per la quale si differenzia tra: softwoods e hardwoods.  
Ci si sofferma  un attimo su questa classificazione perché la scelta dei materiali ricadrà su specie di 
entrambe le categorie. Inoltre la traduzione dall’inglese dei due termini può trarre in inganno. 
I termini legno dolce (softwoods) e legno duro (hardwoods) sono usati principalmente per 
descrivere la tipologia di foglie e la struttura degli alberi. 
 Il termine legno dolce è stato coniato per descrivere in generale il legno che proviene dalle 
conifere,  alberi sempreverdi che hanno foglie aghiformi facilmente riconoscibili.  Questi alberi 
crescono in zone climatiche temperate o fredde. 
I tipici alberi da legno duro invece appartengono alla categorie delle latifoglie sempreverdi che 
mantengono le foglie per tutto l’anno e in genere crescono più rapidamente rispetto ad altri alberi 
appartenenti alla categoria delle latifoglie che, viceversa, perdono le foglie nel periodo invernale. 
Con “latifoglie” si indicano proprio quella tipologia di piante caratterizzate da foglie larghe 
indipendentemente dalla loro forma. 
 
Si deduce quindi che questi due termini non vengono utilizzati per descrivere la tipologia di legno 
prodotto. Infatti il termine legno dolce non sta ad indicare che questa tipologia di legno sia più 
tenera, cioè più facile da lavorare, di quella dura: ad esempio la balsa, un tipico esempio di legno 
duro, è molto tenero da usare. D’altro canto, un legno dolce come il tasso è difficile da lavorare. 
Esistono anche altre differenze tra hardwoods e softwoods, per esempio la struttura a livello 
microscopico delle specie appartenenti alle due categrie varia sensibilmente. Per questa e altre 
differenze si rimanda all’ Appendice A. 
 
Si passa ora ad un analisi più in dettaglio: si andrà ad individuare per ogni singolo componente della 
fusoliera il materiale più opportuno. 
 
Nel capitolo precedente si è definito il tipo di fusoliera da impiegare: una semi-monoscocca. 
Questa è una struttura composta essenzialmente da tre componenti:  
- il rivestimento esterno (skin): ha sia funzione di forma che di resistenza. Il rivestimento deve 
resistere prevalentemente a sforzi di taglio (indotti sia da forze di taglio, sia dal momento torcente 
applicato alla fusoliera). Contribuirà pure, anche se in quantità minore, alla resistenza agli sforzi di  
trazione  e compressione indotti sulla fusoliera dal momento flettente. 
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- longheroni: sono delle travi che percorrono l’aereo in tutta la sua lunghezza. Dal punto di vista 
strutturale, hanno il compito di resitere agli sforzi di trazione e compressione indotti sulla fusoliera 
dal momento flettente. 
-ordinate: hanno prevalentemente funzione di forma. Contribuiscono pure, seppur in minore 
entità, alla resistenza della struttura. Sono utili per ritardare il buckling (vedi capitolo 4). 
 
Ogni componente richiede perciò requisiti strutturali diversi, ad esempio maggiore resistenza al 
taglio piuttosto che a compressione o viceversa, etc…  
E’ da questa esigenza, oltre che tener conto ovviamente delle linee guida di cui si è parlato ad inizio 









                       Abete rosso 
Moisture content                                      12% 
Specific gravity                                     0.40 
Modulus of rupture                                    74 [MPa] 
Modulus of elasticity                                    11.4 [GPa] 
Compression parallel to grain                                    38.2 [MPa] 
Compression perpendicular to grain                                       3.8 [MPa] 
Shear parallel to grain                                      8.9 [MPa] 
Tension perpendicular to grain                                      2.4 [MPa] 
 
 
Funzione: E’ uno dei legni con proprietà strutturali più performanti. Ha un modulo elastico in                                                         
direzione assiale alto, perciò verrà impiegato per la costruzione dei longheroni. Verrà impiegato in 
legno massiccio. Siccome questi devono resistere principalmente agli sforzi di trazione e 
compressione derivati dal momento flettente esercitato sulla fusoliera, le fibre del longherone in 




Rivestimento esterno (skin): balsa 
 
Famiglia: Latifoglie 
Proprietà meccaniche:  
 
                       Balsa 
Moisture content                                      12% 
Specific gravity                                     0.16 
Modulus of rupture                                    21.6 [MPa] 
Modulus of elasticity                                    3.4 [GPa] 
Compression parallel to grain                                    14.9 [MPa] 
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Compression perpendicular to grain                                       1.5 [MPa] 
Shear parallel to grain                                      2.1 [MPa] 
Tension perpendicular to grain                                      1.3 [MPa] 
 
 
Particolarità: è un albero diffuso in America Centro-Settentrionale. Il suo legno è il più leggero 
conosciuto al mondo e, nonostante il basso peso specifico, ha una resistenza alla compressione di 
oltre 100 kg/cm2, ottenibile grazie alla struttura alveolare del legno stesso: ha dei canali linfatici 
molto grandi che permettono all’albero una velocissima crescita (in 5 anni una pianta è pronta per 
l’abbattimento. Il resto degli alberi impiegano invece circa 20 anni per raggiungere le proprietà 
tipiche, vedi Appendice A). 
Si può reperire di tre tipi: 
 -Duro (più scuro) per realizzare elementi strutturali portanti (longheroni), è più fibroso e va 
utilizzato nel senso delle venature; 
-Medio (rosato) per rivestimenti. Usato in genere per creare componenti di spessore sottile, può 
essere composto in strati incollati con venature incrociate per maggior robustezza. 
-Leggero (giallo o bianco) per riempimenti. E’ leggero e friabile. Va maneggiato con cura in quanto 
si ammacca facilmente anche per eccessiva pressione delle dita. 
Il balsa è facilmente lavorabile. 
Funzione: verrà impiegato balsa medio per creare il rivestimento esterno. Sembra quello che riesce 
a garantire il più alto compromesso resistenza/peso. Dovrà resistere a sforzi di taglio: sia quelli 
indotti dalle forze di taglio, sia quelli del momento torcente agente sulla fusoliera. Anche se in 
minor parte, dovrà comunque resistere anche a forze di compressione e trazione. Dato che il 
modulo elastico in direzione normale alle fibre è troppo basso, non si utlizzerà legno massiccio 
come per i longheroni, bensì compensato*. Il compensato verrà creato utilizzando dei fogli di balsa 
da 1 mm (facilmente reperibili sul mercato) incollati tra di loro in maniera tale che le venature dei 
vari strati abbiano un orientamento incrociato (se uno strato ha le fibre orientate a zero gradi 
rispetto l’asse dell’aereo per esempio, quello superiore le avrà orientate a 90 gradi, quello dopo 
ancora di nuovo a zero gradi e così via). L’incrocio delle venature fa si che la resistenza del 
materiale sia uniforme in tutte le direzioni.  
In questo modo si creaun compensato che a livello strutturale è praticamente uguale ad un 









                       Pioppo 
Moisture content                                      12% 
Specific gravity                                     0.42 
Modulus of rupture                                    70 [MPa] 
Modulus of elasticity                                    10.9 [GPa] 
Compression parallel to grain                                    38.2 [MPa] 
Compression perpendicular to grain                                       3.4 [MPa] 
Shear parallel to grain                                      8.2 [MPa] 
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Tension perpendicular to grain                                      3.7 [MPa] 
 
 
Funzione: in forma di compensato verrà utilizzato per la costruzione delle ordinate (elementi 
strutturali che hanno più funzione di forma che di resistenza). 
Particolarità: molto morbido al taglio, facile alla lavorazione, facilmente reperibile, di costo 




* il procedimento per ottenere pannelli di legno compensato consiste infatti nello “sfogliare” il 
tronco d’albero con un apposito tornio in grado di tagliare uno strato molto sottile di legno (1-3 
mm), incollando poi i fogli fra loro in modo da incrociare le venature. 
** gli eventuali rinforzi di cui la struttura avrà bisogno nei punti più sollecitati saranno in 
compensato di abete 
*** la gravità specifica (Specific gravity) riportata nelle tabelle sopra è definita come il rapporto tra 
la densità del materiale e quella dell’acqua, ρw, ad una specifica temperatura, tipicamente 4 °C. A 





 Perché il legno?, Par. 2.3 
 
Nei paragrafi precedenti di questo capitolo si è cercato di giustificare l’utilizzo del legno per la 
fusoliera.  
Si sono introdotte le proprietà meccaniche di tale materiale, ne sono state elencate alcune 
caratteristiche, sono stati individuati legni specifici da utilizzare. 
 Nel primo paragrafo sono stati elencati pure alcuni vantaggi e svantaggi (i più importanti almeno) 
che l’utilizzo del legno comporta.  
Il passo successivo, che è lo scopo di questo paragrafo, è quello di confrontare i vantaggi del legno 
rispetto i materiali compositi.  
E’ stato detto infatti che la fusoliera era stata già progettata in compositi. L’obiettivo del paragrafo 
è quello di giustificare un ri-dimensionamento della struttura con un materiale il cui impiego agli 
occhi dei più potrebbe sembrare obsoleto in campo aeronautico: il legno. 
 
I materiali compositi usati nell'industria aeronautica sono in genere costituiti da una matrice 
polimerica rinforzata con fibre di carbonio, aramidiche o di vetro. Sono resistenti, robusti e 
sopportano bene l'usura. Sono largamente impiegati nel campo aerospaziale per l’ottimo rapporto 
resistenza meccanica/peso.  
 
E’ anche vero però che il Merlo è un aereo di dimensioni modeste. Pesa tra i 120 e i 150 kg, la sola 
fusoliera (senza considerare gli impennaggi) è più corta di 4 m  e il diametro massimo è 
ampiamente minore del metro.  




Il collega che aveva progettato la fusoliera in composito aveva dovuto sovradimensionare la 
struttura proprio perché, a causa delle forze di scarsa entità in gioco, lo spessore del materiale di 
composito richiesto era inferiore dello spessore minimo presente sul mercato. 
 
In questa ottica, l’utilizzo del legno appare ragionevole: è vero che è decisamente meno 
performante dei compositi ma è più che adeguato per una struttura poco sollecitata da forze 
esterne come il Merlo. 
Il legno è inoltre un materiale decisamente più economico ed è più facile da lavorare. Non richiede 
una prassi da seguire come invece accade per i compositi (con i quali, per esempio, gli strati devono 
essere deposti sulla struttura rispettando determinate procedure, una certa pulizia  etc…). 
 A fronte di questi vantaggi ci sono una serie di svantaggi: 
- calo delle prestazioni meccaniche. Il legno è meno performante dei compositi. Quindi a parità di 
prestazioni, una struttura in legno sarà più pesante di una in compositi 
- il legno è igrotermico e può essere attaccato da agenti batteriologici. Per evitare questi 





 Conclusioni, Par. 2.4 
 
Dopo una attenta analisi sulle proprietà del legno, i vantaggi e gli svantaggi che il suo utilizzo 
comporta, si sono scelte le specie che meglio potessero soddisfare i requisiti imposti al progetto: 
-abete rosso per i longheroni; 
- balsa per il rivestimento esterno; 





















                               CALCOLO DELLE FORZE AGENTI SULLA FUSOLIERA, CAP. 3 
 
 
In questo capitolo vengono individuate e quantificate le forze che agiscono sulla fusoliera.  
E’ una rivisitazione di quanto già trattato dal collega Baldon nella sua tesi (avendo dovuto dimensionare la 
fusoliera in composito, aveva ricavato le forze agenti su essa. Anche io nel mio lavoro ho utilizzato le forze 
ricavate da lui). Le formule che verranno impiegate sono prese dalla sua tesi.  Se si volessero approfondire si 
può consultare il Megson, Appendice A. 
L’impostazione seguita è la seguente: si sono individuate le forze agenti sulla struttura, sia quelle di origine 
aerodinamica che non, e si sono quantificate. Tali forze verranno utilizzate nei successivi capitoli per 
dimensionare la fusoliera. 
Prima di proseguire è importante fare una precisazione. Le forze di origine aerodinamica sono quelle 
trasmesse alla fusoliera dalle ali e dagli impennaggi. Siccome, come si vedrà nei capitoli successivi, il 
dimensionamento preliminare del Merlo viene fatto solo sulla coda della struttura, in questo capitolo si 
prenderanno in considerazione solo le forze aerodinamiche trasmesse dagli impennaggi.  
Solamente nei capitoli successivi, quando si tratterà il dimensionamento dell’intera fusoliera, si prenderanno 
in considerazione anche le forze aerodinamiche trasmesse dalle ali. 
Il capitolo si articola nei seguenti paragrafi: 
- Inviluppo di volo, Par. 3.1 
- Natura delle forze in gioco, Par. 3.2 
- Carichi aerodinamici in coda, Par. 3.3 
- Carichi e momenti dovuti al peso, Par. 3.4 















 Inviluppo di volo, Par. 3.1 
 
In questo capitolo si ricaveranno le forze agenti sulla fusoliera.  
Il dimensionamento della struttura verrà eseguito considerando il caso più critico delle forze 
applicate alla fusoliera. 
Il principio seguito è il seguente: se la struttura è in grado di resistere alle condizioni di volo più 
critiche allora sarà in grado di resistere a qualsiasi altra condizione. 
In quest’ottica torna utile l’inviluppo di volo. 
 
Il diagramma dell’inviluppo è uno dei principali diagrammi per capire le caratteristiche strutturali e 
di volo degli aeroplani.  
Come dice il nome, rappresenta l’inviluppo di volo cioè le condizioni operative sopportabili in 
sicurezza dal velivolo. Si forma sovrapponendo esattamente due grafici: il diagramma di carico e 
quello di raffica.  
Il diagramma dell’inviluppo è formato unendo graficamente i punti più esterni del perimetro della 
figura formatasi dalla sovrapposizione di questi due grafici. 
In alcuni casi il diagramma di manovra  è più importante di quello di raffica, in quanto, quest’ultimo 
è racchiuso e compreso da quello di manovra. 
Questo fatto accade soprattutto nei velivoli acrobatici e semiacrobatici. 
 
Di seguito riportiamo il diagramma di inviluppo del Merlo, preso dalla tesi del collega Ferrus che si è 
occupato dei calcoli aerodinamici: 
 
  
            






L’inviluppo di volo  relativo all’aereo Merlo è tratto dalla fonte (12) della bibliografia, la Tesi di Fjorim Ferrus. 
 





I valori di riferimento ottenuti dal collega sono: 
 
 
          V_a         45 m/s 
          V_d         91 m/s 
          n_1            4.4 
          n*_1              6 
 
 
Prima di proseguire è bene capire il significato del grafico sopra. 
Il  diagramma dell’inviluppo ha sui due assi rispettivamente la velocità e il fattore di carico. 
L’asse orizzontale indica la velocità “v” del mezzo. Quello verticale il fattore di carico “n”. 
In letteratura viene data la definizione di fattore di carico come: 
 
                                                                          n =  L/W 
 
dove n = fattore di carico 
          L = portanza 
          W = peso dell’aereo 
 
Una definizione di questo tipo non rende bene l’idea del significato del fattore di carico. Cerchiamo 
di chiarirlo. 
 
Quando un aeromobile esegue delle manovre, entrano in gioco delle forze apparenti come la forza 
centrifuga. Queste forze, anche se solo apparenti, devono essere equilibrate da un proporzionale 
aumento della portanza. Il fattore di carico “n” è quindi un numero che rappresenta non tanto “di 
quanto aumenta il peso”, come crediamo tutti, bensì di quanto deve aumentare la portanza per 
bilanciare la forza risultante generata dalle manovre. 
 
Chiarito il significato dei simboli posti sugli assi si può passare al significato del diagramma di 
inviluppo. 
Un diagramma come quello di sopra del collega Ferrejus riassume e lega tra di loro tutte le 
limitazioni delle grandezze in esame (n, V e CL) individuando un’ area che è costituita da un insieme 
di punti che corrispondono a condizioni di volo per le quali sono contemporaneamente rispettate 
tutte le limitazioni imposte. Viceversa, qualsiasi punto esterno al diagramma di manovra è relativo 
ad un valore non ammissibile di almeno una delle grandezze soggette a limitazione. 
Esistono infatti dei valori limiti di queste grandezze, fissati in base a considerazioni di carattere 
strutturale e aerodinamico. Considerando l’interdipendenza tra queste tre grandezze, basta che 
una sola di esse assuma “valori inammissibili”che la relativa condizione di volo diventi una 
condizione pericolosa per l’integrità della struttura e dei passeggeri. 
 
Per esempio i limiti fisiologici del pilota fissano ad 8 il valore di nmax. 
Il diagramma di inviluppo del Merlo pone questo valore a 4.4.  
Nei calcoli che seguiranno si considererà un nmax = 6, pari a quello dei voli acrobatici secondo la 
normativa F.A.R 23. 
 
Dopo questa premessa, si spiega il significato dei vari segmenti osservabili nel diagramma. 
pg. 22 
 
Il ramo OA del diagramma indica che: il volo avviene ad assetti per il quale CL = CLmax e quindi ad 
assetti di stallo e quindi alla velocità minima per il corrispondente fattore di carico. 
Il ramo AD indica che: il volo avviene in condizioni per le quali risulta n = nmax, al crescere della 
velocità diminuiscono i coefficienti di portanza. I punti al di sopra del tratto AD individuano 
condizioni di volo nelle quali si superano i valori limite del fattore di contingenza positivo e 
pertanto nelle quali si rischia che la struttura subisca deformazioni permanenti (limite strutturale). 
Il ramo DE indica che: il volo avviene alla massima velocità consentita alla quota in esame, 
proseguendo lungo il tratto il fattore di carico diminuisce fino ad annullarsi per poi diventare 
negativo. Il limite a destra viene stabilito dunque dal fatto che si trova in condizioni di volo, alla 
quota in esame, che richiederebbero una spinta propulsiva superiore a quella che il motore può 
fornire (limite propulsivo). 
Analogamente a quanto visto per la parte superiore, al disotto il diagramma di manovra viene 
delimitato dal segmento EG, corrispondente alle condizioni di volo nelle quali si raggiunge il fattore 
di carico massimo negativo (volo rovescio, cioè con velivolo capovolto), e la curva 0G è quella per la 
quale CL è minimo. 
 
Siccome per il dimensionamento della struttura si devono considerare i casi più estremi delle forze 
applicate (se la struttura regge in questi casi allora reggerà anche a tutti gli altri), verranno presi in 




 Natura delle forze in gioco, Par. 3.2 
 
I carichi agenti sulla fusoliera possono essere classificati in base: 
- all’ origine: aerodinamici e non. Il peso della fusoliera, per esempio, è un carico di origine non 
aerodinamica. Invece la portanza delle ali ; 
- alla modalità di distribuzione: concentrati o distribuiti. Il carico trasmesso dal carrello 
d’atterraggio o dalle ali sono concentrati, quello della pressione agente sulla fusoliera è 
distribuito. 
 
Tutti i carichi, di qualunque natura essi siano, inducono sulla fusoliera un campo di tensioni. 
Lo stesso peso della fusoliera e del payload è un carico che induce la struttura a flettersi verso il 
basso. Di conseguenza, la parte superiore della fusoliera sarà soggetta a sforzi di trazione, quella 




 Carichi aerodinamici in coda, Par. 3.3 
 
L’immagine alla pagina seguente da un’idea di quelle che sono le forze aerodinamiche agenti sulla 
struttura.  
Per calcolare i carichi aerodinamici agenti sulle ali sono stati utilizzati i dati della tesi del collega che 
si è occupato del design delle ali. Per i diversi punti dell’inviluppo di volo sono forniti la 
distribuzione di portanza, resistenza e del momento torcente agente per ala. Integrandoli 
sull’intera superficie alare si è ricavata la portanza totale, la resistenza totale e il momento totale 
agenti per ala. 
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L_w  [N]                                         5064                            Portanza ala 
 
D_w  [N]                                          150                              Resistenza ala 
 
M_z  [Nm]                                       793                              Momento torcente ala 
 
L_t                                                   ?                                  Portanza stabilizzatore orizzontale 
 
x_wCG [m]                                    0.2                               Distanza ala-CG lungo x 
 
y_wCG                                            0.25                             Distanza ala-CG lungo y 
 
x_ht  [m]                                         2.1                               Distanza CG-stabilizzatore orizzontale 
 
x_vt  [m]                                          2.2                               Distanza CG-timone di coda 
S_ht [m2]                                         0.4                               Area stabilizzatore orizzontale 
S_vt  [m2]                                        0.57                             Area timone di coda 
I_z   [Kgm2]                                    223                              Momento d’inerzia aereo, asse pitch 
 
Vd [m/s]                                         91                                Velocità punto di inviluppo D 
Va  [m/s]                                         45                                Velocità punto di inviluppo A 
bt  [m]                                              0.9                               Apertura alare timone di coda 
ρ  [kg/m3]                                        1.226                           Densità aria 
 
 
M                                                                                         Mach 
 
 












Gli stabilizzatori sono superfici fisse facenti parte, nella maggioranza dei casi, della parte terminale 
della fusoliera di un aeroplano, detta piano orizzontale di coda. A questi sono cernierati 
gli equilibratori che hanno il compito di far scendere (picchiare) o salire (cabrare) l'aereo durante il 
volo. Tale movimento avviene con la rotazione dell'aereo attorno al suo asse trasversale passante 
idealmente per il baricentro e che congiunge le due estremità alari: l’asse di pitch. 
Vengono impiegati anche per bilanciare i momenti causati da forze aerodinamiche e inerziali delle 
altri parti dell’ aereo (ali, fusoliera). 
t. 
Il carico agente è quindi calcolato imponendo l’equilibri dei momenti attorno all’asse di pitch 
dell’aereo, per il punto A e D dell’inviluppo di volo: 
 
     0.2* L_w - 0.25 * D_w - 2.1 * L_t - M_z == 0   → L_t 
 
A questo carico va aggiunto un incremento di portanza causato da una repentina manovra di 
richiamata e di affondata. Per aerei di questa categoria il valore tipico di accelerazione di pitch è di 
0.8 rad/s2. Il momento di inerzia attorno all’asse di pitch, calcolato automaticamente in SolidWorks, 
vale 223 kgm2. 
L’equilibrio dinamico è dato da:   
 






Negli aerei il timone è una superficie di controllo applicata al piano verticale di coda (stabilizzatore 
verticale), con la funzione di controllare l'imbardata. 
La sua funzione non è quella di variare la rotta, compito svolto dagli alettoni montati sulle ali, ma di 
compensare le forze che si producono durante la virata.  
Per convenzione il timone è manovrato per mezzo dei pedali. 
Come per gli stabilizzatori orizzontali, anche il piano verticale della coda è costituita da due 
superfici:  
- una fissa: la deriva; 
- una mobile: il timone. 
Accoppia le manovre intorno agli assi di roll e yaw. 
Negli aerei l'imbardata, siccome determina un aumento di portanza dell'ala esterna, provoca un 
effetto secondario detto rollio indotto, che inclina l'aereo all'interno della virata. Nel campo 
aeronautico l'angolo di imbardata di un velivolo viene anche detto angolo di Yaw. 
Per manovre asimmetriche stazionarie (virata stazionaria) abbiamo un angolo di Yaw dato da: 
 
                                                                      
 





Il momento torcente dato dal carico asimmetrico sullo stabilizzatore orizzontale vale: 
 
                                                                  








Mentre sul timone si ha una portanza di: 
 
 







Con  𝜗 in radianti e  a1 = 
(5,5 x 2Ʌ)
(2Ʌ +2)
, parametro funzione dell’aspect ratio della deriva. 
 
Questa portanza agente nel centro di pressione della deriva da luogo ad un momento torcente sulla 
fusoliera che, sommato al momente torcente causato dallo stabilizzatore orizzzontale, da il 
momento torcente totale agente sulla fusoliera: 
 
   
                                                                   Ttot = Tx + Lv x 0.3 
 
 
Di seguito si riportano i risultati ottenuti: 
 
 





fusoliera T [Nm] 
A                    198                    409                    164 
D                   -346                    1672                    676 
  




 Carichi e momenti dovuti al peso, Par. 3.4 
 
Il peso della fusoliera e degli impennaggi è di per se un fattore di carico. Sono proprio questi carichi 
che risentono delle accelerazioni causate dalle manovre e che devono essere moltiplicati per il 
fattore di carico n nel punto A e D dell’inviluppo di volo (casi peggiori) ed infine saranno proiettati 
nella terna body dell’aereo e sommati alle forze aerodinamichee calcolate nel paragrafo 
precedente. 
 
Come si vedrà nel capitolo successivo, viene fatto un primo dimensionamento solo della coda 
dell’aereo. Questa è la parte più debole della struttura.  
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                                                                                              Vista in sezione della coda "idealizzata" 
 
 
Il sistema di riferimento della figura di sopra ha l’origine nel piano della sezione A-A ed è orientato 
nel seguente modo: 
- asse x uscente dal foglio; 
- asse z perpendicolare al piano della sezione a,  e diretto dalla sezione A-A verso C-C; 
- asse y sul piano della sezione A-A, orientato in maniera tale da forma una terna di riferimento 
destrorsa con i due assi di sopra. 
 
 
In questo capitolo bisogna calcolare le forze agenti sulle tre sezioni nei casi A e D dell’inviluppo di 
volo, cioè nelle condizioni più gravose. 
 
Queste forze verranno utilizzate nel capitolo successivo per dimensionare booms e pelle nelle tre 
sezioni. 
 
Prima di procedere al calcolo delle forze e dei momenti dovute alla forza peso, è meglio introdurre 
qualche informazione aggiuntiva. 
 
Un  aereo come il Merlo pesa all’incirca 120 kg. Il peso della fusoliera rappresenta il 6.4 % del peso 
totale dell’aereo. Quindi: 
 
0.064 * 120 = 7.68 [kg] 
 




Il peso degli impennaggi (Pimp) è in media l’1.8 % del peso totale, quindi2.1 kg. 
 
Dall’Appendice A del Megson si risale alla formula per ricavare la distribuzione di peso lungo la 
fusoliera posteriore nelle tre sezioni: 
 
                                                                        pi = Pfp x πDi/Sup 
 
 







𝑆𝐹𝐴 = (𝑃𝑓𝑝 + 𝑃𝑖𝑚𝑝)𝑛








I momenti flettenti dovuti alle forze peso sulle sezioni sono dati da (formule sempre prese 














] + 𝑝𝑖𝑚𝑝 𝑥 𝑙𝑖𝑚𝑝] 𝑛 𝑐𝑜𝑠𝛼












Nelle formule di sopra n è il fattore di carico, quello ricavato dall’inviluppo di volo nei punti A e D.  
Invece α è l’angolo di attacco delle ali. 
 
 
 Carichi e momenti totali sulla fusoliera, Par. 3.5 
 
I carichi appena ottenuti, proiettati sull’asse body  secondo l’angolo d’attacco corrispondente (vedi 
diagramma polare del profilo alare in appendice B) sono combinati con quelli aerodinamici per 
ottenere i carichi totali negli assi body. Vengono calcolati per le sezioni A e B nei due casi, A e D, 
dell’inviluppo di volo. 
 
Di seguito si riporta la procedura per ottenere le forze e i momenti sulla sezione A nel caso A 







Caso A (nA, αA) 
 
Sy = SFAnA – L_t 
Sx = Lv 
T = Ttot 
Mx = BMA x cosαA – L_t x lA-stab 
My = Lv x lA-tim  
 
Dove lA-stab è la distanza dalla sezione A al centro di pressione dello stabilizzatore orizzontale, 
mentre lA-tim è la distanza dalla sezione A al centro di pressione del timone. 
 
Il calcolo delle forze e dei momenti per la sezione B è analogo a quello appena descritto.  
Le formule devono però essere opportunamente modificate. Il carico e il momento dovuto al peso 
saranno rispettivamente SFB e BMB trovati nel paragrafo precedente. Mentre lA-stab e lA-tim saranno 
sostituiti con lB-stab e lB-tim, che indicano  la distanza della sezione B dal centro di pressione 
rispettivamente dello stabilizzatore orizzontale e del timone.  
 
Le formule di sopra devono essere applicate alla sezione A e B, sia nel caso A che nel D 
dell’inviluppo di volo. 
 
I risultati ottenuti sono riportati nella tabella seguente: 
 
 
Caso                              A                             D 
Sezione A-A   
Sy                        254 [N]                           626 [N] 
Sx                        409 [N]                        1672 [N] 
T                        164 [N]                        676 [N] 
Mx                          76 [Nm]                        517 [Nm] 
My                        484 [Nm]                       1981 [Nm] 
   
Sezione B-B   
Sy                        161 [N]                         533 [N] 
Sx                        409 [N]                         1672 [N] 
T                        164 [Nm]                         676 [Nm]  
Mx                         -48 [Nm]                         392 [Nm] 




Queste forze verranno usate nel capitolo successivo per dimensionare i longheroni e la pelle della 
fusoliera nella sezione A e B, sia nel caso A che nel D dell’inviluppo di volo.  






                                           Dimensionamento preliminare della coda, Cap. 4 
 
 
Prima di proseguire meglio fare il punto della situazione su quanto fatto finora.  
Nel Cap. 1 è stata definita la funzione della fusoliera ed è stata scelta la tipologia: semi-monoscocca.  
Nel Cap. 2 sono stati definiti i  materiali dei vari elementi che compongono la fusoliera in funzione del loro 
ruolo strutturale.  
Nel Cap. 3 è stato definito l’ambiente in cui opera la fusoliera, definendo e quantificando le forze agenti su 
essa. 
Il passo successivo, ed è lo scopo di questo capitolo, è quello di stimare un dimensionamento preliminare 
della struttura tramite un modello matematico “più o meno accurato”.  
Con “più o meno accurato” si intende il fatto che il dimensionamento sarà fatto utilizzando delle teorie 
(trovabili nella letteratura della bibliografia) che prevedono diverse semplificazioni. D’altronde in questa 
fase di design le incognite sono troppe e sono necessarie delle ipotesi e delle semplificazioni iniziali.  
Queste assunzioni influenzeranno l’accuratezza dei risultati.  
L’obiettivo del capitolo è dunque avere una stima di massima delle varie parti che compongono la fusoliera. 
Nei capitoli successivi, tramite l’utilizzo di Nastran/Patran, si andrà a studiare più in dettaglio ciascun 
componente, analizzando la distribuzione di sforzi interna e ottimizzandone la geometria. 
Risultati attesi: quello che ci si aspetta da questo capitolo è di ricavare delle dimensioni di massima per i vari 
componenti della fusoliera. Queste dimensioni verranno poi “raffinate” nei capitoli successivi tramite 
Nastran. Ci si aspetta di commettere un errore inferiore all’ordine di grandezza: le dimensioni calcolate in 
questo capitolo, se calcolate correttamente, possono differire di qualche unità rispetto alla configurazione 
finale ma devono comunque essere dello stesso ordine di grandezza di quelle che si troveranno col metodo 
fem. 
 
Il Capitolo si articola nei seguenti paragrafi: 
- Introduzione, Par. 4.1 
- Dimensionamento booms, Par. 4.2 
- Dimensionamento rivestimento esterno, Par. 4.3 
- Resistenza al buckling, Par 4.4 
- Dimensionamento ordinata, Par 4.5 
 
Il capitolo prevede metodi ed  equazioni ritrovabili in bibliografia, in particolare nel Megson (capitoli 20 e 
22) e nel Niu (capitoli 5 e 11). 
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 Introduzione, Par. 4.1 
 
 
Il design preliminare può seguire due approcci: 
 
- l’elastic design, che prevede di dimensionare la struttura usando i “working or allowable 
stress”, ovvero le tensioni di lavoro o accettabili, definite come lo 0.1% dei “proof stress”. 
Queste vengono poi combinate con gli “actual load”, cioè i carichi realmente applicati alla 
struttura, per dimensionare pelle e longheroni.  
- l’ultimate load design, che utilizza invece gli ultimate loads e le tensioni di rottura dei materiali.  
 
Si ricorda che il limit load è il carico massimo a cui ci si aspetta che l’aereo operi, il proof load è il 
limit load x 1.25 ed è il carico entro il quale l’aereo deve avere deformazioni accettabili (cioè non 
dannose), ed infine l’ultimate load è il limit load x 1.5 ed è il carico massimo entro il quale non deve 
cedere la struttura.  
 
L’approccio seguito è quello dell’ ultimate load design, sia perché si dispone di dati sulle tensioni di 
rottura dei materiali sia perché non si sa quanto valga una “deformazione accettabile” per l’ aereo. 
 
Ai carichi calcolati nel cap. precedente è quindi applicato un fattore 1.5. 
D’altra parte le proprietà meccaniche del materiale verranno divise per 1.5, il fattore di sicurezza 
impiegato.  
 
 Di seguito si riporta la parte del Decreto Presidenziale riguardante la struttura: 
 
“…CAPITOLO – C 
STRUTTURA – GENERALITÀ 
PAR. 301. CARICHI 
a) Tutti i requisiti di resistenza sono specificati in termini di carichi di 
contingenza (carichi massimi previsti in servizio). 
b) I carichi di robustezza sono i carichi di contingenza moltiplicati per i 
fattori di sicurezza prescritti. 
PAR. 303. FATTORI DI SICUREZZA 
Salvo diversamente disposto, deve essere usato il fattore di sicurezza di 1.5 
PAR. 305. RESISTENZA E DEFORMAZIONE 
a) I carichi di contingenza non devono creare deformazioni permanenti né 
deformazioni di entità tale da compromettere la sicurezza di impiego. 
In particolare i comandi di volo devono mantenere la loro completa funzionalità 
sotto carico. 
b) La struttura deve essere capace di sopportare i carichi di robustezza con un 
margine di sicurezza positivo (dimostrabile con metodi analitici), o senza 
cedimenti per almeno tre secondi (dimostrazione con prova statica)….” 
 
 
Confrontandolo col decreto, si può constatare che l’approccio al design applicato in questo capitolo 
rispetta in pieno le normative. Infatti per i carichi esterni si utilizzano gli ultimate load e come 
fattore di sicurezza si prende 1.5.  
La normativa dice  di prendere un fattore di sicurezza di 1.5 e di utilizzare i carichi di contingenza. I 
carichi di contingenza, cioè i massimi carichi previsti in servizio, non devono creare deformazioni 
permanenti nè deformazioni di entità tale da compromettere la sicurezza di impiego.  
Inoltre, sempre secondo normativa, la struttura dovrà essere capace di sopportare i carichi di 
robustezza, cioè i carichi di contingenza moltiplicati per un fattore di sicurezza, con un margine di 
sicurezza positivo, o senza cedimenti per almeno tre secondi (dimostrazione con prova statica). 
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In questo lavoro si prenderà un fattore di sicurezza di 1.5 come prescritto dal decreto. La struttura 
verrà dimensionata considerando gli ultimate loads, cioè i massimi carichi tollerabili. In questo 
modo si dimensionerà la struttura per resistere alle peggiori condizioni possibili: si guadagna in 
sicurezza! 
 
Una volta definito l’approccio al design si possono elencare le diverse ipotesi fatte: 
1) si esegue un iniziale predimensionamento solo della coda dell’aereo, cioè la parte della fusoliera 
che va dalla cabina fino all’attacco degli impennaggi. Questo perché tale parte di solito è la più 
lunga, la più sollecitata e anche la meno irrigidita dato che la parte centrale è irrigidita dal sedile, 
dal motore, dalla scatola dei longheroni e dal pilota. In altre parole è la parte più debole della 
struttura; 
2) la struttura della coda viene idealizzata ad un cono tronco, incastrato nella parte anteriore (dove 
si collega con la parte centrale). La sua lunghezza è di 1.185m, cioè la distanza tra la fine della 
cabina e il longherone di coda. In tale geometria l’asse z (l’asse dell’aereo) e y (perpendicolare al 
piano delle ali e in direzione verso l’alto) sono assi principali di inerzia. 
3) la sezione è supposta cilindrica anche se in realtà sarà più ad ovale. Il raggio iniziale è di 0.225m e 
quello finale di 0.055m. Il raggio è supposto variare linearmente lungo l’asse 




Nel capitolo precedente sono state calcolate le forze agenti sulle sezioni della fusoliera A e B nei 
punti più gravosi dell’inviluppo di volo (punti A e D dell’inviluppo).  
Quello che si farà in questo capitolo è dimensionare la coda dell’aereo in maniera tale che resista 
alle forze che si avranno nei punti A e D dell’inviluppo.  
L’idea è questa: se la fusoliera resiste alle condizioni più gravose di volo, allora resiste pure alle 
altre. 
 
Il procedimento sarà questo: si dimensioneranno booms e pelle sia della sezione A che di B con le 
forze del caso D (il peggiore) dell’inviluppo. Si confronteranno le dimensioni ricavate per le due 
sezioni e si prenderanno le dimensioni maggiori ottenute. Queste verranno applicate in tutta la 
coda. 
Il design che si ricaverà non sarà certamente un design di ottimo in quanto molte parti saranno 
sovradimensionate. Bisogna però tener conto che si sta applicando una teoria con molte 
semplificazioni e ipotesi iniziali. Un design più dettagliato, con l’ottimizzazione del rapporto 
peso/resistenza verrà effettuato nei capitoli successivi tramite l’uso di Nastran.   
 
Prima di procedere ai calcoli veri e propri manca l’ultima assunzione da fare:  
l’idealizzazione della struttura. 
 
La fusoliera del Merlo è una semi-monoscocca, costituita da: 
- rivestimento esterno per resistere alle forze di taglio e, anche se in quantità minore, alle forze di 
trazione e compressione; 
-longheroni per resistere alle forze di compressione e trazione indotte dal momento flettente 
applicato alla fusoliera; 
- ordinate che hanno principalmente un ruolo di forma ma che sono utili anche a ridistribuire i 




La teoria che applicheremo in seguito per il pre-dimensionamento della struttura, prevede invece 
una fusoliera idealizzata composta dai seguenti elementi: 
- la pelle, che resiste solo a sforzi di taglio; 
- booms, aree concentrate poste sulla linea media della pelle che resistono solo a sforzi di trazione 











L’idealizzazione fatta tiene conto delle seguenti considerazioni: 
- i longheroni hanno una sezione molto piccola comparata a quella dell’intera fusoliera. Perciò la 
variazione degli sforzi sulla loro sezione dovuta ad un momento flettente è molto piccola. In più la 
differenza tra la distanza del baricentro di tale sezione e la linea media della pelle adiacente  
dall’asse delle dell’intera fusoliera è molto piccola. Perciò è lecito sostituire, almeno in prima 
approssimazione, i longheroni con delle aree concentrate, i booms, sulle quali gli sforzi normali alla 
superficie sono costanti. Tali booms sono posti sulla linea media della pelle. 
Dall’altra parte, per quanto riguarda la pelle, essendo lo spessore di molto inferiore alle altre due 
dimensioni è lecito considerare la distribuzione degli sforzi lungo lo spessore costante.  
Perciò, nella struttura idealizzata, la pelle viene sostituita dalla sua superficie media. 
Inoltre gli sforzi di taglio sono considerati costanti lungo una porzione di pelle compresa tra due 
booms. Questi variano solamente quando la pelle è intervallata da un boom (che quindi funge da 
discontinuità per la distribuzione degli sforzi di taglio).  
Per questo motivo una struttura idealizzata in questa maniera non può dare informazioni 
attendibili sulla distribuzione degli sforzi. Per queste è necessario impiegare qualche programma 
FEM.  
 
I risultati ottenuti riguardo il dimensionamento strutturale sono invece piuttosto buoni. L’output 
del capitolo saranno le dimensioni preliminari dei vari componenti che compongono la struttura. 
Queste dimensioni potranno essere “raffinate” con metodi fem, ma l’ordine di grandezza di ciascun 




Avendo elencato tutte le ipotesi assunte e le approssimazioni fatte si può passare ora al 
dimensionamento di booms e ordinate. Tutte queste semplificazioni (comunque necessarie in 
questa fase di design dove le incognite iniziali sono troppe) senza dubbio influenzeranno 




 Scelte della configurazione dei booms e loro dimensionamento, Par. 4.2 
 
In questo paragrafo, tramite le formule derivate dalla struttura idealizzata prese dal Megson, si 
confrontano le dimensioni di 3 diverse geometrie. 
Il Prof. Sambin non ha imposto alcun vincolo sul numero di longheroni da utilizzare. Perciò un 
primo studio è stato eseguito confrontando 3 diverse potenziali configurazioni: 
 
 
Configurazione A:  
 
4 longheroni. Di cui: 2 posti sull’asse x e 2 sull’asse y. 
 
                                  
 








Configurazione B:  
 






                                





Configurazione C:  
 
4 longheroni. Questa volta disposti a +/- 45° rispetto gli assi x e y.       
 
                                                         
                                                                                                                                                                   
                                                                                                                  Configurazione C 
 
Queste sono le tre configurazioni che verrano studiate in seguito. Non è sembrato opportuno 




La tensione in direzione z, cioè lungo l’asse dell’aereo è data dalla formula (presa dal Megson): 
                                        σz =  (
𝑀𝑦𝐼𝑥𝑥 − 𝑀𝑥𝐼𝑥𝑦
𝐼𝑥𝑥𝐼𝑦𝑦 − 𝐼𝑥𝑦






che nel caso gli assi della sezione siano pure assi di simmetria, come in questo caso, si semplifica in: 
 








con Ixx , Iyy = f(B) con B l’area dei booms, ovvero l’area della sezione resistente. 
 
Noti Mx e My dai calcoli del capitolo precedente (in questo caso si prendono forze e momenti del 
caso D, cioè il caso più critico), si inserisce nell’ equazione la tensione di rottura del materiale (che 
prima deve essere divisa per 1.5, cioè il coefficiente di sicurezza) e si ricava B, l’unica incognita 
rimasta nell’equazione. 
La tensione di rottura è quella dell’abete rosso, cioè il materiale col quale si pensa di costruire i 
longheroni. Essa vale 74 MPa come si può vedere nel capitolo 2 dove sono riportate le proprietà 
meccaniche dei materiali impiegati. 
 
Teoricamente la formula di sopra deve essere applicata per ciascuna configurazione e in tutte le 
sezioni, A-A e B-B,  con le forze ricavate sia nel caso A che in quello D dell’inviluppo di volo. Si 
confrontano poi le aree dei booms dei due casi e delle varie sezioni e si individua l’area più grande 
ottenuta. 
Quest’ area verrà imposta per tutti i longheroni e sarà quella utilizzata nel modello FEM. 
Non sarà un dato definitivo ma di partenza. Sarà modificabile analizzando i risultati delle analisi ad 
elementi finiti come si vedrà nei capitoli successivi. 
Qui si riportano solo i risultati ottenuti utilizzando le forze del caso D dell’ inviluppo di volo e della 
sezione B-B nelle varie configurazioni. Sono questi i casi in cui i booms hanno assunto il valore 
massimo e perciò saranno quelli che verrano utilizzati nelle analisi successive. Tale valore di area 
verrà imposto a tutti i longheroni.  
 
Una progettazione di ottimo consiglierebbe di impiegare longheroni con area variabile per 
minimizzare le masse in gioco. 
In questo caso invece, per semplificare i calcoli, i longheroni sono considerati di area costante. 
L’area è appunto quella della sezione B-B calcolata nel caso D dell’inviluppo di volo. E’ la sezione 
che ha richiesto i booms di area maggiore.  
I longheroni risulteranno perciò sovradimensionati in diverse zone della struttura.  
Un approccio del genere è accettabile in una fase di design preliminare come questa dove si deve 
cercare un giusto compromesso tra accuratezza dei risultati e velocità di calcolo.   
 
Si riportano di seguito i risultati dell’analisi preliminare nella quale si considera un’ area uguale per 
tutti i booms presenti nella sezione: 
 
      Configurazione             Sezione   Booms (B1 = B2 =..= Bi)  
               [mm2]                             
   Area totale Booms* 
      [mm2]    
              A                    B-B               132.4               529.6 
              B                    B-B                66.20               529.6 
pg. 36 
 
             C                    B-B               112.2               448.8  
 
 
*tra i risultati delle analisi di sopra si è riportato anche il valore dell’area totale dei booms presenti 
nella sezione. Questo valore è indicativo della massa di ciascuna configurazione. L’area totale dei 
booms è infatti direttamente proporzionale al peso dei longheroni (più il valore di questa area è 
piccola minore sarà il peso complessivo dei longheroni). 
E’ un valore che permette perciò il rapido confronto dei pesi dei longheroni nelle varie 
configurazioni. Infatti si ha che  
                                                                  
                                                                    M = ρV 
 
Dove  M = massa 
           ρ= densità 
           V = volume 
  
E considerando i longheroni come dei cilindri (ipotesi accettabile per un’ analisi preliminare) si ha: 
      
                                                                 V = A x L 
 
Con  A = area della sezione del longherone (cioè l’area dei booms trovati) 
         L = lunghezza del longherone  (in questa fase preliminare si può considerare prossima alla                                                                          
lunghezza della fusoliera ≈ 3m) 
 




L’obiettivo delle analisi di sopra è cercare, tramite confronto di diverse configurazioni, il layout dei 




Considerazioni sui risultati ottenuti: 
 
Se si considerano booms di uguale area, la configurazione che garantisce il risparmio di peso 
maggiore è la C. 
E’ interessante confrontare i risultati delle configurazioni A e C.  
Si è ottenuta una sezione dei longheroni più piccola, e dunque un risparmio di massa, soltanto 
modificando il loro layout nella sezione. 
Per capire come mai ciò sia possibile si è condotta un’ analisi più dettagliata del dimensionamento 
dei longheroni, ovvero si è condotta un’analisi uguale alla precedente considerando questa volta i 
booms di area variabile all’interno della sezione.  
 






     Configurazione              Sezione  Booms (B1 = B3) 
        [mm2] 
 Booms (B2 = 
B4) 
         [mm2] 
Area totale 
Booms*   
[mm2] 
              A                 B-B          26.20          132.4        317.2 
              C                 B-B         112.2         112.2       448.8 
 
Configurazione              Sezione              Booms 
(B1=B5=B2=B8=B4=B6) 
               [mm2] 
Booms (B3 = B7) 
         [mm2] 
Area totale 
Booms*  
     [mm2] 




Dalla tabella si osserva che, se si considerano booms con area variabile all’interno della sezione, la 
configurazione che garantisce il risparmio maggiore di peso è la A. 
In questa configurazione si nota che i Booms B2 e B4 sono uguali al caso precedente, mentre i 
booms B1 e B3hanno una sezione molto più piccola. 
 
Fisicamente una situazione del genere indica che i booms sull’asse y sono molto meno sollecitati 
rispetto quelli sull’asse x.  
La cosa è giustificata poichè si stanno utilizzando le forze del caso D dell’inviluppo di volo, cioè le 
forze a cui  l’aereo è sottoposto compiendo una determinata manovra. In questo caso il punto D 
dell’inviluppo coincide con una virata dell’aereo che causa una forza sulla deriva rilevante. Ecco 
spiegato il perchè i booms sull’asse x sono più grandi, dunque più sollecitati, di quelli sull’asse y. 
 
In condizioni di crociera invece, l’aereo viaggia in moto rettilineo uniforme. In tal caso la portanza e 
la forza peso faranno si che i longheroni sull’asse y siano quelli maggiormente sollecitati. 
Quindi un’area così piccola dei booms sull’asse y è dovuta alla situazione particolare che si sta 
analizzando. 
Nella pratica si prenderanno tutti i booms di uguale area: l’area dei booms posti sull’asse x.  
 
La configurazione C rimane invariata nelle due analisi. Questo perchè i booms sono equidistanti 
dagli assi x e y. Gli sforzi saranno perciò distribuiti in maniera omogenea su tutti loro.   
 
Si precisa ancora, che questa analisi in dettaglio (con area dei booms variabile), è stata eseguita 
solo per cercare di capire il perchè dei differenti risultati ottenuti tra le configurazioni A e C.  
Nei capitoli successivi, si prenderanno in considerazione solo i valori dei booms ottenuti nella prima 
analisi (quella dove i booms hanno area costante in tutta la sezione). 
 
Da notare comunque, che queste sono analisi condotte solo sul dimensionamento dei booms. Nulla 
dicono sul dimensionamento delle pelli ne sul rischio buckling della struttura. Per queste 









 Dimensionamento rivestimento esterno, Par. 4.3 
 
Sempre seguendo la teoria del Megson (cap. 20) si passa ora al dimensionamento del rivestimento 
esterno della struttura idealizzata.  
Si è già detto che in questo tipo di struttura il rivestimento (chiamato anche pelle o, in inglese, skin) 
supporta solo gli sforzi di taglio. Nella realtà invece deve supportare, anche se in entità minore, gli 
sforzi di trazione e compressione indotti dal momento flettente esercitato sulla struttura.   
Inoltre, in una struttura idealizzata, gli sforzi di taglio rimangono costanti lungo una porzione di 
pelle compresa tra due booms. Questi possono variare (aumentano o diminuiscono a seconda del 
caso) solo quando passano attraverso un boom. 
Questo tipo di analisi non fornisce perciò una distribuzione degli sforzi nel rivestimento che 
rappresenti in maniera adeguata la realtà. Per una rappresentazione di tali sforzi più corretta 
bisogna necessariamente utilizzare qualche programma di calcolo FEM. 
 
Il calcolo per il dimensionamento della pelle è leggermente più complesso di quello dei booms dal 
punto di vista analitico. Di seguito si riportano le formule utilizzate e i risultati ottenuti. Una 
spiegazione del procedimento utilizzato per ottenere tali risultati viene riportato in Appendice C   
 
Le formule utilizzate sono: 
 
        qs = -(
𝑆𝑥𝐼𝑥𝑥− 𝑆𝑦𝐼𝑥𝑦
𝐼𝑥𝑥𝐼𝑦𝑦−  𝐼𝑥𝑦
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A questa si deve sommare il flusso di taglio dato dal momento torcente applicato alla fusoliera: 
 
                                                                    qt = T / (2 π D2) 
Dalle formule di sopra si ricava q, il flusso di taglio. Questo è dato sia dalle forze di taglio che dal 
momento torcente agente sulla fusoliera. 
Per definizione: 
 
q = τt 
 
dove q = flusso di taglio, 
          τ = tensione di taglio 
          t = spessore del rivestimento 
 
per dimensionare il rivestimento il procedimento è simile a quello utilizzato per i booms. Il flusso di 
taglio si ricava dalle formule sopra.  
Si prende la tensione di taglio di rottura del materiale e la si divide per il coefficiente di sicurezza 
(1.5). Dopodichè si introduce tale valore nella formula del flusso di taglio, dove l’unica incognita 
rimasta è lo spessore del rivestimento.  
 
In questo caso però si ha un problema tutt’altro che trascurabile.  
 
Nel Cap. 2, quello sui materiali, si è deciso di utilizzare per la pelle del compensato di balsa: fogli da 
1mm incollati con venature incrociate per avere delle proprietà più uniformi. La balsa, come tutti i 
legni, è anisotropo: avrà delle proprietà differenti a seconda della direzione considerata.  
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Perciò qualche dubbio potrebbe venire sul τ da considerare. Se il legno è anisotropo allora la 
resistenza al taglio in direzione normale alle fibre è diversa da quella in direzione tangenziale. 
In letteratura viene riportata solo la resistenza al taglio parallela alle fibre. 
Inoltre in questo caso viene utilizzato un compensato di cui non si conosce la resistenza al taglio. 
Il problema viene affrontato imponendo un’altra ipotesi (l’ennesima in questo capitolo): si 
considerano i fogli del compensato con venature tutte orientate nella direzione dell’asse x. Le fibre 
dei vari fogli in questo modo risultano allineate.  
E’ possibile perciò considerare come tensione di taglio, nella formula della pagina precedente, la 
tensione di taglio parallela alle fibre. 
I valori dello spessore della pelle riportati più avanti sono stati calcolati considerando questa 
ipotesi. 
L’ idea alla base di questa ipotesi è fattibile dal punto di vista teorico (è possibile incollare fogli di 
balsa aventi tutti le fibre orientate nella stessa direzione) ma non è conveniente dal punto di vista 
pratico.  
Questo materiale ha infatti un modulo elastico in direzione tangenziale alle fibre che è di due ordini 
di grandezza inferiore a quello nella direzione delle fibre. Per una struttura reale, dove il 
rivestimento è soggetto pure a forze di trazione e compressione, un compensato come quello di 
sopra, con fibre tutte orientate verso l’asse x, andrebbe facilmente in buckling a causa del basso 
modulo elastico in direzione y.  
 
Quello che si farà è considerare un compensato come quello appena descritto sopra e ricavare lo 
spessore del rivestimento. 
I valori ricavati non saranno dei valori definitivi, ma una basa dalla quale partire nei calcoli in 
Nastran. Nei capitoli successivi, quelli riguardanti i calcoli fem in Nastran, si vedrà che una pelle di 
questo spessore va facilmente in buckling, come già pronosticato d’altronde. Si aumenterà 
progressivamente lo spessore della pelle finchè il rischio di buckling sarà evitato. 
 
Anche in questo caso le analisi devono essere condotte per i casi A e D dell’ inviluppo di volo e per 
le sezioni A e B delle varie configurazioni. Qui si riportano solo i casi dell punto D dell’inviluppo, 
calcolati nella sezione B delle varie configurazioni. Sono infatti i casi in cui si ricava il valore 
massimo dello spessore, quello che verrà usato in Nastran nelle successive analisi. 
 
Si riportano sotto i risultati ottenuti: 
 
              Configurazione                       Sezione               Spessore, t    [mm] 
                         A                            B                          4.76 
                         B                            B                          4.92 
                         C                            B                             5 
  
 
Nel seguito, date le differenze esigue, si prenderà uno spessore della pelle di 5mm per tutte e tre le 
configurazioni. 
  
 Peso totale della sezione di coda delle tre configurazioni: 
 
  
               Configurazione Massa longheroni + pelle 
                          A                  2.035 [kg] 
pg. 40 
 
                          B                  2.182 [kg] 
                          C                  2.049 [kg] 
 
                                                       
Considerazioni: 
 
Si può osservare che non ci sono scarti abissali tra i pesi delle varie configurazioni. Finora possono 
essere considerate tutte e tre delle valide alternativa. Tuttavia bisogna ricordare che fin qui sono 
state condotte analisi assumendo tante ipotesi semplificative e non tenendo conto di fenomeni 
importanti per strutture aeronautiche come per esempio il buckling. 
 
Personalmente, a intuito, opterei per la configurazione B. Magari è leggermente più complessa da 
costruire, però dovrebbe garantire una migliore distribuzione degli sforzi oltre a una più alta 





 Resistenza al buckling, Par. 4.4 
 
Breve riassunto di quanto fatto finora nel capitolo.  
L’obiettivo era di dimensionare, almeno in via preliminare, la coda della fusoliera. Si è idealizzata la 
struttura in booms (che resistono solo agli sforzi di trazione e compressione) e pelle (che resiste 
solo agli sforzi di taglio). Si sono dimensionati entrambi in maniera tale che la struttura resista ai 
carichi massimi ammissibili senza cedere.  
Nulla però è stato detto riguardo un fenomeno molto critico per le strutture aeronautiche: il 
buckling. 
La fusoliera è composta da un rivestimento il cui spessore è molto più piccolo delle altre due 
dimensioni. Tale rivestimento è soggetto pure a forze di compressione. Se non dimensionato 
correttamente questo può andare in buckling. Di per se il buckling non è un fenomeno catastrofico. 
Una struttura che va in buckling non cede e può reggere un carico ancora maggiore prima di andare 
in failure. Tuttavia è un fenomeno che è meglio evitare.  
La deformazione indotta, infatti, altera i meccanismi di trasmissione delle tensioni, modifica la 
geometria della fusoliera e di conseguenza può essere dannosa. Una rientranza di pochi centimetri 
può per esempio interagire con i cinematismi del controllo degli impennaggi impedendo al pilota di 
controllare come vorrebbe il velivolo. 
In questo paragrafo, prendendo spunto dal Cap. 5 del Niu, si andrà a studiare la resistenza al 
buckling delle tre configurazioni. 
 
Già nel paragrafo precedente è stato accennato qualcosa riguardo il buckling.  
Nella struttura idealizzata della fusoliera, si è pensato di creare una pelle con un compensato di 
balsa formato da una serie di fogli da 1mm incollati tutti con le fibre orientate lungo la direzione x, 
quella trasversale la fusoliera. Questo artificio è servito a calcolare il valore approssimativo dello 
spessore della pelle: si è ricavata la resistenza agli sforzi di taglio del materiale (si è presa la 
resistenza del balsa agli sforzi di taglio paralleli alle fibre che si trova in letteratura) e si è potuto 




Tuttavia nella realtà la pelle è soggetta a forze di compressione. 
Dato che il modulo elastico del balsa in direzione tangenziale è molto basso, Et = 51e6 [Pa] è 
possibile che il componente, soggetto a forze di compressione, vada in buckling. 
 
In questo paragrafo, utilizzando la teoria che si trova nel cap. 5 del Niu, si stimeranno le forze 
necessarie per fare andare in buckling un rivestimento dimensionato come sopra. Nei capitoli 
successivi si analizzerà la situazione con maggior dettaglio tramite analisi Nastran e, se si 
riscontrerà il bucking come si sospetta, si aumenterà lo spessore della pelle gradualmente, per 
tentativi, finchè il pericolo buckling non sarà scongiurato.  
Queste analisi sono lasciate ai capitoli successivi.  
Ora si valuta una stima di massima delle forze necessarie per far andare in buckling la pelle della 
fusoliera. 
 
Creando la struttura idealizzata si aveva approssimato la forma della coda della fusoliera ad un 
tronco conico.  
Per lo studio del buckling invece, la si approssima ad un cilindro con raggio pari a quello medio del 
tronco visto in precedenza. 
 
Nel tronco conico era: 
 
Rmax = 0.225 [m] 




Rmedio = 0.14 [m],  
 
è il raggio medio del tronco conico considerato nei paragrafi precedenti ma anche il raggio del 
cilindro con cui si sta approssimando la fusoliera. 
La lunghezza del cilindro e del tronco sarà la stessa: 
 
L = 1.18 [m] 
 
Il procedimento consiste nel considerare la fusoliera divisa in più piastre (ad esempio la 
configurazione a quattro longheroni divide la fusoliera in quattro piastre, quella a otto longheroni  
in otto piastre). 
 
 
Dal grafico riportato di seguito si ricava il coefficiente di buckling, che dipende dai parametri 
geometrici delle piastre. Tale coefficiente viene utilizzato per ricavare la tensione minima 




























Dal grafico, si osserva che il coefficiente di buckling dipende dal raggio medio delle piastre, dal loro 
spessore e dalla loro ampiezza. Non dipende invece dalla lunghezza: in accordo con la teoria del 
buckling delle piastre che prevede che oltre un certo rapporto lunghezza/spessore, (L/t), il buckling 
non dipenda più dalla lunghezza della piastra. 
 
Queste considerazioni permettono di dedurre il seguente ragionamento: le tre configurazioni di 
fusoliera sono state tutte dimensionate con uno spessore della pelle t = 5 [mm].  
A parità anche di R (il raggio del cilindro con cui sono state approssimate le tre configurazioni è 
identico), il coefficiente di buckling dipende solo da b, l’ampiezza delle piastre.  
E’ lecito perciò accomunare in questa analisi di buckling le configurazioni A e C, quelle formate da 
quattro longheroni che dividono la fusoliera in quattro piastre identiche. 
Anche la configurazione B divide la fusoliera in piastre identiche, ma in questo caso l’ampiezza di 
ciascuna piastra sarà minore: ci si aspetta perciò dei risultati diversi per la minima tensione di 
buckling. 
 
Riportiamo in sintesi la geometria approssimata delle tre configurazioni: 
 
 
Configurazione     a = L [m]        b [m]        r [m]       t [m]        μ    E [GPa] 
A       1.18        0.22        0.14        5 e-3      0.009      0.051 
B       1.18        0.11        0.14        5 e-3      0.009      0.051 




Dalla tabella si riscontra quanto detto sopra: la geometria idealizzata delle configurazioni A e C è 
identica, perciò ci si aspetta uguali valori di buckling per le due. 
 
Utilizzando i valori della geometria idealizzata e dal grafico della pagina precedente, si ottengono i 
valori di buckling delle diverse configurazioni: 
 
 
             Configurazione                       Fbc [Pa] 
                           A                      0.98 e6 
                           B                      1.48 e6 
                           C                      0.98 e6 
  
 
I risultati ottenuti confermano quanto intuito nel paragrafo precedente. La configurazione B resiste 
meglio al buckling.  
Le piastre hanno una resistenza al buckling di compressione minore del [MPa]. E’ molto probabile 
che nella realtà vadano in buckling e dunque sarà necessario aumentarne lo spessore. Si riprenderà 
l’argomento nel capitolo delle analisi FEM. 
 
Le piastre possono comunque andare in buckling anche a causa delle forze di taglio. In tal caso per 
calcolare la tensione che causa il buckling si usa il grafico seguente: 
 
 




Dal quale si ottiene: 
 
             Configurazione                       Fbt [Pa] 
                           A                      0.6 e6 
                           B                      1.37 e6 





1) Fbc e Fbt in tabella non sono forze bensì tensioni; 
2) Il diagramma della pagina precedente deve essere utilizzato prendendo come unità di misura  
[inches] per i termini geometrici (b, t, R), e [psi] per il modulo elastico (E).  
3) il modulo elastico considerato è quello tangenziale (Et) della balsa. Questo perché le fibre dei 
fogli di balsa sono state disposte tutte orientate verso l’asse x, perciò il lato soggetto a 
compressione sarà quello perpendicolare alle fibre. 
 
 
Il paragrafo si conclude introducendo un elemento nuovo nella struttura: l’ordinata. 
E’ un elemento trasversale inserito nella fusoliera, ha più funzione di forma che di resistenza (per 
questo viene costruito con materiali leggeri), però, come si vedrà, può essere utilizzata per 
aumentare la resistenza al buckling della struttura. 
Avendo scelto per il Merlo una fusoliera semi-monoscocca, l’utilizzo dell’ ordinata è lecito. 
 
Il procedimento per il calcolo della tensione minima di buckling è uguale a prima. In questo caso 
però si considera la struttura divisa in due parti dall’ordinata. L’ordinata è posta a metà distanza tra 
le basi del tronco conico. 
La struttura idealizzata sarà composta da due cilindri. Ne riportiamo sotto le caratteristiche 
geometriche prima per il caso a quattro longheroni poi per quello a otto. 
 
Caso a quattro longheroni, i due cilindri che idealizzano la struttura hanno le seguenti dimensioni: 
 
  
Configurazione          
        A, C 
 a = L [m]        b [m]        r [m]       t [m]        μ    E [GPa] 
    Cilindro 1        0.59       0.286       0.182        5 e-3      0.009      0.051 
    Cilindro 2        0.59       0.152       0.097        5 e-3      0.009      0.051 
 
 
Effettuando calcoli analoghi ai predenti si ottiene che tale struttura va in buckling quando: 
 
 
            Configurazione A, C                    Fbc  [MPa]                           Fbt [MPa] 
                     Cilindro 1                       1.17                     0.44 
                     Cilindro 2                       0.86                     1.10 
 
 




Configurazione        a = L [m]        b [m]        r [m]        t [m]         μ     E [GPa] 
Cilindro 1 0.59       0.143       0.182       5 e-3      0.009      0.051 






Dai quali si ricava: 
 
            Configurazione B                   Fb  [MPa]                          Fbt [MPa]         
                     Cilindro 1                      1.54                     0.94 
                     Cilindro 2                      1.45                     2.42 
 





 Dimensionamento delle ordinate, Par. 4.4 
 
Nel paragrafo precedente si è dimostrato come le ordinate aumentino la resistenza al buckling 
della struttura. In questo paragrafo, col quale si chiude il capitolo del dimensionamento 
preliminare, si dimensionerà tale elemento.  
 
Le ordinate sono degli elementi trasversali di forma anulare della fusoliera che vengono impiegati 
in fusoliere di tipo semi-monoscocca. 
La  loro funzione è di: 
- mantenere la forma della fusoliera; 
- supporto alla pelle della fusoliera per le forze di compressione e taglio (aumenta la resistenza al  
buckling dei pannelli che compongono la fusoliera, vedi paragrafo precedente); 
- diminuire la lunghezza dei longheroni e dei correntini riducendo l’instabilità a carico di punta; 
- distribuire internamente ed esternamente i carichi applicati sulla superficie della fusoliera. 
 
Le ordinate possono essere divise tra ordinate di forma e ordinate di forza. Le prime sono 
impiegate per mantenere la forma del rivestimento esterno della fusoliera ed, eventualmente, per 
distribuire i carichi tra i correntini ed il rivestimento. 
Le ordinate di forza, invece, sono impiegate per trasferire o distribuire sulla fusoliera carichi 
concentrati come avviene, ad esempio, nelle zone di collegamento tra ala e fusoliera o tra carrello 
di atterraggio e fusoliera. 
 
 
Una fusoliera semi-monoscocca presenta tre possibili tipi di fallimento: 
 
 
-      Skin instability 
a causa di un cattivo dimensionamento la pelle della fusoliera va in buckling quando soggetta a                                           
forze di compressione e taglio. In tal caso è necessario aumentare lo spessore della pelle  o 
inserire  degli irrigidimenti longitudinali. 
 
- Panel instability 
 
la fusoliera è irrigidita da correntini e da ordinate. Le ordinate dividono i correntini e la pelle in 
porzioni chiamate pannelli. Se le ordinate sono dimensionate in maniera sufficientemente 
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rigida, la fusoliera soggetta ad un momento flettente cederà sul lato posto a compressione 




Questo tipo di cedimento avviene solo se le ordinate sono sufficientemente rigide.  
Da notare che il cedimento avviene in un singolo pannello. 
 
                
- General instability 
 
In questo caso il cedimento della fusoliera non riguarda più un singolo pannello compreso fra 
due ordinate adiacenti, ma si estende a una porzione di superficie riguardante più ordinate. Il 





L’obiettivo nel design di una fusoliera semi-monoscocca è di evitare la general instability. Se la 
struttura cede deve cedere per  Panel instability.  
Bisogna perciò dimensionare adeguatamente le ordinate. 
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L’espressione per calcolare la rigidezza dell’ordinata che precluda che un guscio soggetto a 
flessione non vada in instabilità generale è la seguente: 
 
                                                                      (EI)f = (CfMD2)/L 
 
 
dove    E = modulo d’elasticità 
             I  = momento d’inerzia dell’ordinata 
             D = diametro della fusoliera 
             L = distanza tra due ordinate 
             M = momento flettente applicato sulla fusoliera        
             Cf è un coefficiente di valore (stabilito secondo i test disponibili) in 1/16000. 
 
In questo caso, considerando che il materiale dell’ordinata è il pioppo e ponendo la distanza tra 
due  ordinate successive pari a 0.2 m, si avrà: 
L = 0.2 [m] 
D = 0.3 [m] 
M = 1981 [Nm] 
E = 10.9 [GPa] 
 
Introducendo questi dati nell’equazione di sopra si ricava il momento d’inerzia dell’ordinata in cui 
l’unica incognita è l’area della corona circolare: 
 
∆R = 4 [cm]             
 
                   
                    
                                                                                           Disegno CAD dell’ordinata quotata 
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                                                        Calcoli FEM della coda, Cap. 5 
 
 
Nell’ introduzione di questo lavoro  si erano definite le tre fasi che guidano il dimensionamento strutturale di 
qualsiasi struttura: 
- individuazione dell’ambiente operativo: valutazione delle forze e dei vincoli agenti sul sistema e loro 
quantificazione; 
- analisys and design: dimensionamento preliminare tramite utilizzo di modelli fem semplificati. Si stimano 
grosso modo le dimensioni della struttura. Tali dimensioni potranno essere perfezionate nelle analisi 
successive. L’ordine di grandezza però rimarrà quello, perciò a termine di tale fase si può dedurre quello che 
sarà l’ingombro del sistema; 
- studio di dettaglio e certificazione: una volta individuato il layout ottimale della struttura e l’ordine di 
grandezza degli elementi che la compongono, si passa alla fasse successiva che prevede analisi FEM con 
modelli di complessità crescente, che approssimano in maniera più adeguata la realtà. 
Nei capitoli precedenti sono state fatte le seguenti operazioni: 
- Scelta del tipo di fusoliera, dunque anche degli  elementi che la compongono: longheroni, 
ordinate, rivestimento esterno; 
- Scelta dei materiali per ogni elemento strutturale; 
- Individuazione e quantificazione delle forze e dei vincoli agenti sulla fusoliera; 
- Dimensionamento preliminare, tramite opportuno modello matematico (struttura idealizzata) 
della coda dell’aereo, la parte più debole di tutta la struttura. 
 
In questo capitolo si passerà alle analisi Fem della coda. Si confronteranno, tramite questo metodo, le tre 
configurazioni ottenute nel capitolo precedente. 
Ecco come si dividerà il lavoro: 
- Introduzione, Par. 5.1 
- Modello geometrico, Par 5.2 
- Modello Fem, Par 5.3  
- Analisi e commenti dei risultati, Par 5.4 
- Conclusioni: scelta della configurazione ritenuta migliore, Par. 5.5 
 
Il capitolo tratta del dimensionamento  della sola coda dell’aereo, la parte più debole della struttura. Le 
dimensioni di pelle, longheroni e ordinate ricavate in questo capitolo verranno ritenute buone e applicate 
per l’intera struttura come si vedrà nel capitolo successivo. 
L’output finale del capitolo è di fornire, tramite analisi  Fem, la configurazione della struttura più ottimale in 





 Introduzione, Par. 5.1 
 
Una analisi FEM viene eseguita tramite tre step fondamentali: 
 
1. Modelling (idealizzazione della struttura, ipotesi su vincoli/carichi) 
2. Analisi (statica, dinamica, lineare, non lineare etc..) 
3. Postprocessing (lettura dei risultati riguardanti: deformata, tensore sforzi/Von Mises, 
spostamenti max etc..) 
4. Dopo verifica, se i risultati non sono soddisfacenti, si modifica la struttura e si ripetono i 
primi tre passi finchè la struttura non  rispetta i requisiti imposti. 
 
Concettualmente, dietro un’analisi di questo tipo c’è il seguente ragionamento: 
 
1. Problema: analisi  di un componente meccanico reale. 
2. Individuazione degli obiettivi dell’analisi. 
3. Schematizzazione del componente e semplificazioni geometriche: per esempio se si 
volessero studiare gli stati tensionali indotti sulla superficie di un tavolo da una 
determinata configurazione di carichi esterni, il tavolo verrebbe approssimato con una 
superficie piana (lo spessore è di molto inferiore rispetto le altre due dimensioni, dunque è 
opportuno considerare la tensione lungo lo spessore costante). 
4. Scelta del materiale per ogni componente della geometria. 
5. Definizione delle proprietà di ciascuna geometria.  
In Nastran è possibile associare ad ogni geometria una proprietà. 
Ci sono quattro tipi di element-property: 0-D, 1-D, 2-D, 3-D. 
Gli elementi 0-D vengono usati per descrivere il comportamento di masse concentrate. 
Gli elementi 1-D  si utilizzano per descrivere il comportamento strutturale di tutti quei 
componenti in cui una dimensione prevale sulle altre: per esempio in una trave la 
lunghezza ha dimensioni maggiori della sezione. 
Gli elementi 2-D vengono impiegati per rappresentare  strutture in cui lo spessore è piccolo 
rispetto alle altre due dimensioni: la superficie del tavolo descritta prima per esempio. 
Gli elementi 3-D sono invece utilizzati per strutture tridimensionali, dove nessuna delle 
dimensioni è trascurabile.  
6. Schematizzazione delle condizioni al contorno (carichi meccanici, termici, vincoli etc..). 
7. Creazione del modello FEM della struttura: come funziona un calcolo FEM? La struttura,di 
qualunque complessità essa sia, viene approssimata con una serie di punti chiamati  nodi. Il  
numero di nodi scelto è a discrezione dell’utente. Più nodi si prendono maggiore sarà 
l’accuratezza dei risultati. La velocità di calcolo però peggiorerà. Si cerca di prendere un 
numero di nodi che riesca a dare un compromesso accettabile tra accuratezza dei risultati e 
velocità di calcolo.  
Quest’ultima dipende anche dalla potenza del processore che si ha a disposizione. Di 
norma la strategia per raggiungere tale compromesso (tra accuratezza risultati e velocità di 
calcolo) è la seguente: si prendono tanti nodi nelle zone della struttura maggiormente 
sollecitate dalle forze esterne, nelle restanti parti si utilizzerà un numero di nodi inferiore. 
8. I nodi creati vengono collegati tra loro tramite elementi. 
Come per le proprietà, ci sono diversi tipi di elementi: lineari, superficiali e tridimensionali. 
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Elementi lineari vengono usati per descrivere elementi monodimensionali: una trave per 
esempio. 
Quelli superficiali vengono usati per descrivere problemi bi-dimensionali come la superficie 
del tavolo descritta sopra. 
Quelli tridimensionali per problemi 3-D. 
All’interno di ciascuna macro-famiglia di elementi si trovano diverse  tipologie. L’utilizzo di 
un tipo di elemento piuttosto di un altro dipende dalla realtà che si deve rappresentare. 
Per esempio, in Nastran gli elementi lineari vengono utilizzati per descrivere il 
comportamento di ROD e BEAM. 
Un elemento Rod   supporta sforzi di trazione, compressione e torsione, ma non supporta 
la flessione. Un elemento beam include anche la resistenza a flessione. 
Perciò per descrivere il comportamento di una trave soggetta solo a forze assiali e torsione 
è sufficiente un elemento Rod. La trave verrà meshata con elementi CONROD. 
Se invece la trave è soggetta anche a flessione allora bisogna utilizzare elementi Beam. Le 
beams possono essere meshate con elementi CBAR. In strutture complesse, dove per 
esempio la sezione della trave varia spostandosi lungo l’asse, è necessario utilizzare 
elementi CBEAM: hanno le stesse proprietà dei  CBAR più alcune caratteristiche aggiuntive, 
per esempio tengono conto della variabilità della sezione spostandosi lungo l’asse della 
trave. 
Il termine “meshare” indica l’operazione con cui si collegano i nodi della struttura tramite 
elementi finiti. 
Da quanto detto, si può intuire l’importanza che ha scegliere correttamente la tipologia di 
elementi da impiegare. Ogni elemento ha le proprie caratteristiche, perciò una scelta 
inopportuna di elementi può portare a dei risultati che non rappresentino in maniera 
adeguata la realtà. 
9. Creato il modello fem (che è la parte che richiede più tempo generalmente nelle analisi 
strutturali), si può passare alle analisi vere e proprie. A seconda dell’obiettivo, si possono 
condurre analisi di tipo: lineare, non lineare, di buckling, modali etc... 
10. Si analizzano i risutati. Se non sono soddisfacenti si modifica la struttura (irrigidendola per 
esempio), o si cambiano i materiali e si ripetono tutte le operazioni di nuovo finchè non si  
trova una struttura che rispetti tutti i requisiti strutturali imposti e che sia la più leggera 
possibile.  
 
Come più volte citato, il programma utilizzato in questo lavoro è Nastran/Patran, software della 
MSC.  
E’ un software CAE (Computer-aided engineering), dove per CAE ci si riferisce alla fase di 
“ingegnerizzazione assistita da calcolatore”. 
 
L’ingegnerizzazione assistita da calcolatore si riferisce all’uso di software su computer per 
simulare le prestazioni di un prodotto in diversi settori industriali, al fine di migliorarne il 
progetto o individuare la soluzione a eventuali problemi. Questa attività comprende la 
simulazione, la convalida e l’ottimizzazione di prodotti, processi e strumenti di produzione. 
 
Un tipico processo CAE si articola nella fase di pre-processing, soluzione e post-processing. 
Nella fase di pre-processing, si modellano la geometria e le proprietà fisiche del progetto, oltre 
alle condizioni ambientali sotto forma di carichi applicati e vincoli. Il modello viene poi risolto 
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utilizzando una formulazione matematica adeguata della fisica sottostante. Infine, nella fase di 
post-processing, i risultati vengono visualizzati per la revisione da parte dell’utente. 
 
Patran è il pre-post processore creato dalla MSC. Come pre-processore permette di creare il 
modello geometrico, quello FEM, e inserire vincoli e carichi.  Come post-processore permette di 
visualizzare, in via grafica, i risultati ottenuti dal calcolatore (Nastran) in termini di 
deformazioni, distribuzione degli sforzi, reazioni vincolari etc.. 
Tramite Patran viene preparato il modello Fem che poi verrà dato in pasto a Nastran, il 
calcolatore vero e proprio.  
Patran supporta anche altri tipi di solutori, sia  prodotti dalla MSC (Adams per esempio, per la 
soluzione di problemi multi-body) che non (come Ansys per esempio).  
 
Nastran è invece il calcolatore vero e proprio, composto da milioni di righe di programmazione 
in Fortran. E’ come  una scatola chiusa in cui come input viene dato il modello FEM creato in 
Patran con annesse condizioni al contorno (carichi, vincoli etc..). 
Nella pratica Nastran prende in input un file in formato Ascii chiamato nome_file.BDF in cui 
sono riportate tutte le informazioni del modello FEM creato con Patran. Il programma esegue 
le analisi (che possono essere di vario tipo: lineare, non lineare, di buckling....la scelta deve 
essere fatta dall’utente a seconda delle sue esigenze) e dà come output un altro file Ascii, 
chiamato nome_fileF.06, in cui si riportano tutte le informazioni utili (spostamenti massimi, 
reazioni vncolari, distribuzione degli sforzi all’interno della struttura etc...).  
Questo file può anche essere caricato in Patran per avere una visualizzazione grafica dei 
risultati che aiuta a capire in modo migliore il comportamento della struttura. 
 
Riassumendo: il calcolatore vero e proprio è Nastran. Prende in input il file BDF, contenente 
tutte le informazioni sul modello  FEM e le condizioni al contorno, e da in output il file F.06 con 
i risultati. Volendo si potrebbe utilizzare solo Nastran, andando a scrivere il file BDF 
manualmente.  
Questo file deve essere scritto in formato Ascii, perciò deve rispettare dei particolari standard 
(ogni parola va scritta in degli spazi appositi per esempio). 
La creazione di un modello Fem in questo modo è molto lunga e noiosa.In più è anche poco 
intuitiva. Nel BDF vengono riportati tutti i nodi con cui si approssima la struttura e le loro 
coordinate nello spazio, ma non si ha alcun riscontro grafico che permetta di comprendere la 
situazione in maniera più chiara. 
 
L’utilizzo di Patran serve per facilitare la vita all’utente nella creazione del modello Fem. 
L’utente utilizzando il pre-post processore può creare il modello Fem avvalendosi della 
computer-grafica. 
Questa permette di creare il modello fem in maniera più rapida e anche comprensibile. 
Tuttavia siccome Nastran legge in input solo il file BDF e nulla più, sarà opportuno ogni volta si 










 Modello geometrico, Par. 5.2 
 
La geometria del Merlo è stata disegnata in Solidworks e poi importata in Patran. Essendo una 
geometria complessa sarebbe stato troppo complicato disegnarla direttamente in Patran: 
questo è un pre-post processore per  analisi Fem. Anche se è dotato di funzioni che 
permettono la creazione di forme geometriche non sarà mai prestante e facile da utilizzare per 
la creazione di disegni come un programma CAD vero e proprio. 
Perciò la geometria è stata creata in Solidworks e poi salvata in formato “Parasolid_xt”, in 
maniera tale che potesse essere importata nell’ambiente Patran. 
 
Per prima cosa, aprendo un file nuovo si è dovuta impostare la “Global Model Tolerance”.  
Viene usata da Patran quando si importa, crea o modifica una geometria. 
Quando si crea una geometria, se due punti sono entro la distanza della “Global Model 
Tollerance”, allora Patran crea solo il primo punto e non il secondo. 
Questa regola viene applicata anche alle curve, alle superfici e ai solidi. 
Se i punti che descrivono due curve, due superfici o due solidi sono entro la distanza della 
“Global Model Tollerance” allora solo la prima curva, superficie o il primo solido verranno 
creati. 
Si è lasciato tale valore uguale a quello di default, cioè 0.005. 
 
Prima di eseguire l’importazione del modello, alla voce “Parasolid xmt Options” > “Model 
Units”si è impostato il valore “metri”. Di default tale valore è settato in inch. 
 
Patran è un programma adimensionale, cioè non ha unità di misura imposte di default.  
In questo lavoro si sono adottate le untià di misura del SI: 
-metri per le dimensioni, 
-kg per le masse, 
-N per le forze 
-Pa per le pressioni. 
 
Una volta importata la geometria dal CAD è stato necessario “ottimizzarla”, renderla cioè 
adeguata alle analisi Fem.  
Nel paragrafo precedente è stato fatto l’esempio della superficie del tavolo: se la si vuole 
analizzare si considera la superficie media e si calcolano le tensioni su  tale superficie. Lo 
spessore infatti è molto minore delle altre due dimensioni, perciò in prima approssimazione le 
tensioni lungo lo spessore possono essere considerate costanti. 
Un ragionamento simile viene applicato anche nello studio di una trave. Siccome una 
dimensione, l’asse della trave, è molto maggiore delle altre due allora il problema dello studio 
di una trave viene ridotto ad uno studio mono-dimensionale.  
Questo approccio viene seguito in tutte le fasi di dimensionamento preliminare che utilizzano 
software Fem.  
La struttura reale viene approssimata con delle forme semplificate (per esempio corpi con 
spessori sottili vengono approssimati con superfici, le travi con curve etc..) e vengono eseguiti i 
calcoli su tali strutture “semplificate”. 
In questo modo si possono condurre analisi molto veloci (si prendono pochi nodi, quelli 




Successivamente si eseguono analisi fem via via più complesse, dove i corpi non vengono più 
approssimati ma vengono considerati nelle loro dimensioni reali. 
In questo capitolo si tratta della fase di “Analisys and Design” della fusoliera, ovvero delle prime 
indagini fem sul comportamento strutturale di questa struttura. E’ lecito perciò “semplificare” 
tale struttura seguendo le linee guide descritte sopra.  
   
                                        
     
                                                                                                                                                                                                                                                                                    


















Il passo successivo è stato perciò  “semplificare” la geometria del Merlo importato.  
Sono stati cancellati tutti i corpi che non avevano alcun interesse dal punto di vista strutturale: 
il paracadute, il carrello d’atterraggio, il serbatoio, la paratia parafiamma, i longheroni (non 
serve un disegno in CAD dei longheroni, più avanti verrà spiegato come verranno inseriti 
all’interno del modello Fem) e il sedile.  
In realtà il carrello d’atterraggio e il sedile interagiscono con la fusoliera. Il carrello d’atterraggio 
trasmette le forze durante l’atterraggio. E’ stato cancellato sia perchè non verrà analizzato il 
caso dell’atterraggio sia perchè di tale elemento se ne è occupato un altro collega.  
Il sedile conferisce una certa rigidezza (da quantificare) alla struttura. E’ stato tolto perchè si 
vuole progettare in sicurezza. Se la sola fusoliera riuscirà a resistere alle forze esterne 
garantendo delle deformazioni “accettabili”, la presenza del sedile non farà altro che 
aumentare tale resistenza in quanto aumenta la rigidità della struttura. 





La fusoliera invece ha uno spessore che è piccolo rispetto le altre due dimensioni. Per un’analisi 
preliminare può essere approssimata ad una superficie. 




Object: Surface  
Method: Midsurface 
 
Questa operazione potrebbe richiedere un pò di tempo (15 minuti circa in questo caso).  
Per risparmiare tempo al posto della supeficie media si può prendere la superficie superiore o 
inferiore della fusoliera. L’operazione è immediata e si ha un risparmio di tempo notevole. 
L’errore che si commette al posto di prendere la superficie media è trascurabile dato che lo 
spessore in questione è davvero molto piccolo. 







Si imposta “Option = Face”, si selezionano le superfici superiori della fusoliera 
(equivalentemente si potrebbero prendere anche solo quelle inferiori) e Patran genererà le due 
superfici dal solido. 
Dopo aver generato le due superfici è possibile eliminare il solido che rappresenta la fusoliera. 
 
Si eliminano anche gli attacchi del paracadute sulla fusoliera. La loro presenza non serve per i 
calcoli Fem e rendono le superfici non parametriche (su superfici non parametriche non si può 





Method: Remove Hole 
 
 
Il modello semplificato ottenuto è il seguente: 
                                                                                                                                      












      Merlo “semplificato”:  si sono eliminate tutte le parti importate dal CAD che non servono per i calcoli Fem  
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                                                           Visualizzazione “Wireframe” del Merlo “semplificato” 
 
 
Di tutto il disegno CAD importato si è tenuto solo la superficie esteriore della fusoliera, tutto il 
resto è stato eliminato. 
In questo capitolo verranno eseguiti i calcoli Fem della sola parte posteriore della fusoliera e si 
cercherà una conferma dei risultati ottenuti nel capitolo precedente. 
Per questo motivo è stato creato un sottogruppo della fusoliera ed è stato chiamato “coda”. 
Per crearlo si sono dovute dividere le superfici che compongono la fusoliera. 






In questo modo si è creato un vettore di modulo 1 lungo l’asse z e con origine nel punto 195. 
Dopodichè si è creato un piano passante passante per il punto 195 e perpendicolare a tale 




Method: Point Vector 
 







In Option si è impostato Plane. In questo modo le due superfici di partenza sono state spezzate 
in quattro. 
Così è stato  possibile inserire solo le superfici che compongono la parte posteriore della 



























Una geometria di questo genere non è sufficiente per il tipo di analisi che bisogna condurre. 
Bisogna studiare il  dimensionamento di tre diversi tipi di fusoliera : due con 4 longheroni e una 
con 8 longheroni.  
Le analisi tratteranno tutte elementi finiti mono-dimensionali (per i longheroni) e bi-
dimensionali (per la superficie della fusoliera). Le tre configurazioni visualizzate inPatran sono 
rappresentate schematicamente di seguito. I longheroni sono rappresentati da linee (in giallo in 














                                                 Immagine del gruppo "coda" 
                               Configurazione A 





























Si sono utilizzate le linee della configurazone C per rompere le due superfici di partenza della 
coda in superfici più piccole e poi, utilizzando tanti piani creati lungo l’asse dell’aereo, si sono 
rotte ulteriormente le nuove superfici create in altre ancora più piccole. 
Dal punto di vista concettuale è come se le due superfici che originariamente formavano la 
coda fossero state divise in tanti piccoli pannelli. 
I comandi per queste due operazioni sono identici a quelli  visti poco fà durante la creazione 
della coda e dunque non vengono riportati. 
Una volta create tutte queste piccole superfici, tutte le linee (quelle in giallo nella figura della 
Configurazione C) che rappresentano i longheroni possono essere cancellate.  
 
Queste linee coincidono  infatti con i bordi delle superfici create, quindi quando sarà l’ora di 
creare il modello Fem per simulare il  comportamento di un longherone basterà associare ai 
bordi delle superfici coincidenti con questo la proprietà “beam” e attribuire il materiale e la 
forma della sezione desiderata. 
 





                                  Configurazione B 

































L’immagine in Wireframe permette di fare alcune considerazioni sulla meshatura che sarà. 
Considerazioni che vengono anticipate qui ma che saranno riprese nel paragrafo riguardante il 
modello fem (Par. 5.3). 
 
Le superfici ottenute sono tutte di colore verde tranne la 38 e la 44 che sono di colore 
magenta. Le superfici verdi sono bi-parametriche e sono le uniche in cui è possibile utilizzare il 
mesher “Isomesh”,cioè il meshatore ideale nel caso si voglia meshare una superficie con 
elementi quadrati “CQUAD”.  
Questi elementi sono ideali per la mesh di una superficie ma sono difficili da utilizzare. Devono 
avere delle forme molto regolari e devono rispettare diversi parametri altrimenti Nastran 
riscontra difficoltà nelle fasi di calcolo. 
 
Il meshatore Isomesh è ideale nel caso di utilizzo di elementi CQUAD in quanto crea degli 
elementi ordinati, come se fossero dei piccoli mattoncini. Non è possibile utilizzarlo per 
superfici non bi-parametriche come la 38 e la 44.  
Per queste superfici occorre utilizzare o il meshatore Paver o, se si ha a disposizione una 
versione di Patran abbastanza recente, il meshatore Hybrid: è un ibrido come dice il nome. 
Mesha con Isomesh dove è possibile altrimenti utilizza Pavern. 
                                       Immagine della coda con le superfici divise in tanti pannelli 
                                                         Immagine della coda in pannelli, modalità Wireframe 
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Questi due meshatori non creano una mesh con trama ordinata quindi è sconsigliato l’uso di 
elementi quadrangolari. Si potrebbero creare elementi troppo deformati (vengono segnalati 
nel file F.06 con il simbolo “****”) che possono portare anche all’arresto dell’analisi. 
Proprio per evitare questo problema, con questo tipo di meshatori si utilizzano di norma 
elementi triangolari (CTRIA). 
Si ritornerà sull’argomento nel prossimo paragrafo.   
 





 Modello Fem, Par. 5.3 
 
Una volta modificata la geometria e resa adatta per i calcoli Fem, si passa alla creazione del 
modello Fem. 
La creazione di tale modello avviene per step successivi: 
1. Si definiscono i materiali che verranno impiegati e si definiscono le proprietà che ciascuna 
parte geometrica deve avere (per esempio si può attribuire alla superficie la proprietà shell, 
a una trave la proprietà rod o beam);  
2. Si definiscono forze e vincoli applicati alla struttura; 
3. Si mesha  la struttura (è la fase in cui vengono creati i nodi con i quali viene approssimata la 
struttura e vengono collegati tra di loro tramite elementi finiti opportunamente 




Proprietà - Materiali  
 
Per ogni elemento geometrico della struttura si definiscono proprietà e materiali. 
 
 
Longheroni: beam – abete rosso 
 
Per i longheroni si utilizza l’abete rosso. E’ un materiale con buone proprietà meccaniche, 
perciò è impiegato per elementi molto sollecitati. 





Method: Manual Input 
Material name: abete_rosso 
 
Poi si va sull’icona “Input Properties” e si settano le proprieta del materiale: 
 
Abete rosso        Proprietà elastiche 
Elastic Modulus  [Pa]                   1.14 e10 
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Poisson Ratio                     0.462 
Density [kg/m3]         400 
 
 
Inserire la densità è necessario se si vuole tenere conto anche degli effetti della gravità sulla 
struttura. 
Oltre alle proprietà elastiche si è interessati anche ad analisi di failure. Dunque è necessario 
inserire pure i carichi di rottura del materiale: 
 
   Abete rosso            Valori di rottura  
Tension Stress Limit [Pa]                      74 e6 
Compression Stress Limit[Pa]                    38.2 e6 
Shear Stress Limit [Pa]        8.9 e6 
 
 
N.B  In realtà l’abete è un materiale ortotropo come tutti i legni. Siccome in questo caso è 
applicato ad un elemento monodimensionale, la trave, interessano solo le proprietà in tale 
direzione che si suppone coincidere con quella delle fibre dell’ abete. Dunque il modulo elastico 
inserito in Patran è quello longitudinale, cioè lungo le fibre. 
 
Il passo successivo è di attribuire ai longheroni le proprietà di una trave.  





Type: Beam  
Property set name: longherone 
 
Poi in  “Input Properties” si completa: 
-Section name: si inserisce il nome della sezione del longherone. Tale sezione viene creata 
prima nella beam library di Patran, scegliendone forma e dimensioni; 
-Material name: si inserisce il nome del materiale: abete_rosso in questo caso; 
-Bar Orientation: serve per individuare l’orientazione della sezione della trave nello spazio. E’ 
fondamentale orientare la trave in maniera opportuna nella struttura. Dall’orientazione della 
trave dipende il grado di rigidezza che viene trasmesso alla struttura. 
 
Completata la “Input Properties” si va in “Select Application Region” e si selezionano le zone 
della struttura a cui si vogliono associare le proprietà del longherone. A seconda della 
configurazione in esame, si selezioneranno i bordi delle superfici (della geometria creata nel 
paragrafo precedente) su cui passano i longheroni. 
 








Rivestimento esterno: compensato – shell 
 
Conclusa la definizione dei longheroni, si passa a definire il rivestimento della fusoliera. 
L’obiettivo è lo stesso di prima: creare il materiale di tale risvestimento e associare a tale 
componente della struttura le proprietà adeguate. 
 
Per prima cosa si crea il materiale. In questo caso l’ elemento di destinazione, il rivestimento, è 
un elemento bi-dimensionale. Bisogna tener conto perciò dell’anisotropia del legno: 
 
Nella sezione “Properties” in “Materials”, si esegue: 
 
Action: Create 
Object: 2-D Orthotropic 
Method: Manual Input 
Material Name: Balsa 
 









Dove il termine 11 indica la direzione longitudinale, anche definita come la direzione delle 
fibre. 
Il termine termine 22 indica la direzione laterale, detta anche direzione tangenziale. 
 
Come per l’abete anche per la balsa bisogna inserire i carichi di rottura se si vogliono condurre 
delle analisi di failure. Qui però la situazione è più complicata rispetto a sopra.  
 
L’abete, nel caso dei longheroni, può essere considerato isotropo. Per le analisi di failure basta 
confrontare la tensione principale massima con la resistenza del materiale. 
 
La balsa invece viene utilizzata in fogli, quindi bisogna tener conto della sua ortotropia. Questi 
fogli, dello spessore di 1mm, verranno attaccati con venature incrociate per garantire proprietà 
meccaniche omogenee all’ elemento. L’insieme di questi fogli incollati prende il come di 
compensato.  
Dal punto di vista strutturale il compensato è simile ad un composito. 
 
Condurre analisi di failure in un composito è più complesso che in un materiale isotropo: dal 
momento che le caratteristiche di resistenza variano con la direzione a causa dell’anisotropia, 
non è detto che sia la tensione principale massima il parametro che governa il problema. 
Balsa        Proprietà elastiche 
Elastic Modulus 11 [Pa]                     3.4 e9 
Elastic Modulus 22 [Pa]                     51 e6 
Poisson Ratio 12                     0.372 
Shear Modulus 12 [Pa]                   1.258 e8 
Shear Modulus 23 [Pa]                     17 e6 
Shear Modulus 13 [Pa]                   1.836 e8 
Density [kg/m3]                       160 
pg. 63 
 
In questi casi ciò che si deve confrontare non è il valore della tensione principale massima con il 
valore massimo della resistenza in quella direzione principale, ma piuttosto il campo di sforzo 
effettivo con il campo  di sforza ammissibile. 
In altre parole, mentre in un materiale isotropo la resistenza è indipendente dall’orientazione 
dello stato di sforzo applicato (ruotando le direzioni principali niente cambia), in un materiale 
anisotropo la resistenza è funzione dell’orientazione del campo di sforzo, a parità di tutti gli 
altri fattori. 
In particolare, in una lamina ortotropa, la resistenza è funzione dell’orientazione delle tensioni 
principali rispetto agli assi di ortotropia. 
 
Esistono diversi criteri per predirre la rottura in un composito. 
Qui viene utilizzato il criterio di Tsai Wu, che per i compositi è quello che fornisce i risultati più 
accurati. 
Tale criterio prevede che il materiale non vada in  failure se il valore della seguente formula 
rimane minore od uguale ad uno: 
 




























Xt = limite di trazione in direzione 1 del materiale 
Xc = limite di compressione in direzione 1 del materiale 
Yt = limite di trazione in direzione 2 del materiale 
Yc = limite in compressione in direzione 2 del materiale 
S = tensione limite di taglio nel piano 12 
F12 = coefficiente di interazione 
 
Il coefficiente di interazione dovrebbe essere determinato da una prova di trazione biassiale. 
Essendo complesso ottenerlo sperimentalmente, è stata seguita la strada semi-empirica 
suggerita dalla letteratura: 
 
Il processo iterativo prevede di imporre un valore di 0.5 ad un fattore provvisorio F12* da cui si 
ricava F12 secondo la formula: 
 
                                                               𝐹𝑥𝑦






Il coefficiente ricavato deve verificare la disequazione di stabilità: 
 
                                                                 FxxFyy - 𝐹𝑥𝑦
2  > 0 
 
Da cui è stato ricavato F12 = 1.41 e-5. 
 
Poichè il materiale in questione è un laminato un’altra variabile in gioco è l’indice di rottura 




                                                              FIbxz = 
𝜏𝑥𝑧
𝑆𝑏





In cui Sb è la tensione limite di bonding (incollaggio) tra le lamine. 
E’ un parametro che deve essere ricavato sperimentalmente, tramite prove di laboratorio. Non 
avendo trovato in letteratura alcun valore di tale parametro riguardante il compensato di balsa 
si è optato per un valore di 10 MPa (è un valore che qualcuno avrà calcolato per qualche 
materiale e che si sta supponendo valido anche per il compensato di balsa). 
 









                                
 
Una volta definite sia le proprietà elastiche che i limiti di rottura del balsa si può creare il 
laminato. 





Material Name: pelle_coda 
 
In Patran si apre una tabella, chiamata “Laminated Composite”, dove è possibile stabilire il 
numero di  strati che compongono il laminato, il materiale, lo spessore e anche l’orientazione di  
ciascuno strato.  
In più bisogna stabilire il “Parametro di Offset”: di default è vuoto, significa che gli strati 
vengono posti metà sopra e metà sotto la superficie di riferimento. Se invece si pone tale 
valore uguale a zero il primo strato viene posto sulla superficie e tutti gli altri sopra di esso. 
In questo caso la quantità di  offset viene lasciata vuota: metà degli strati saranno posti sopra la 
superficie, l’altra metà sotto. 
Inizialmente si parte da uno strato di pelle di 6mm secondo i conti fatti nel capitolo precedente, 
formato da 6 fogli da 1mm di balsa disposti con venatura incrociate: cioè due strati adiacenti 
sono sfalsati di 90°. 
 
Nel capitolo precedente è stato detto che uno spessore di questo genere probabilmente non 
sarà sufficiente. Il modulo elastico in direzione normale alle fibre è di due ordini di grandezza 
inferiore a quello in direzione longitudinale, perciò l’elemento potrebbe cedere se soggetto a 
forze di trazione e compressione in questa direzione.  
Balsa        Proprietà elastiche 
Tension  Stress Limit 11 [Pa]                     21.6 e6 
Tension Stress Limit 22 [Pa]                      7 e6 
Compress Stress Limit 11 [Pa]                     14.9 e6 
Compress Stress Limit 22 [Pa]                       5 e6 
Shear Stress Limit [Pa]                     2.1 e6 
Interaction Term                      1.41 e-5 
Bonding Shear Stress Limit 
[Pa] 
                      10 e6 
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Lo spessore adeguato  della pelle è stato trovato per tentativi. Si sono lanciate varie analisi del 
modello della coda e via via si è aumentato lo spessore della pelle finchè non si è trovato un 
valore che soddisfacesse i requisiti strutturali imposti.  
Ad ogni step si rinforzava il compensato con due strati di balsa (sempre da 1mm ciascuno) 
incrociati a 90°. 

























                                                           
 
 
In Patran esiste il comando  “Show Laminate Properties” che permette di visualizzare le 
proprietà del laminato creato. Nel caso del compensato in questione: 
























La matrice della figura sopra è la classica matrice 6x6 che rappresenta la rigidezza di un 














Questa matrice viene ricavata dalla teoria delle piastre laminate. 
 








                                                                                  Matrice di rigidezza del laminato di Balsa 
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Le forze e i momenti possono essere raccolti in un vettore delle forze membranali N e un 
vettore dei momenti M: 
 
               N = [Nx   Ny   Nxy]T                                                     M = [Mx   My   Mxy]T 
 




La deformazione del piano medio di un laminato può essere come la combinazione di due 




In più nella teoria dei laminati  viene assunto valido anche il Principio di Kirchhoff, per il quale: i 
piani che inizialmente sono normali al piano mediano della piastra rimangono piani e normali al 
piano medio anche dopo la deformazione. Questo implica che le deformazioni dovute agli sforzi 
di taglio nella direzione normale al piano sono nulle. L’assunzione può essere ritenuta valida 
quando le deformazioni fuori dal piano sono piccole  rispetto quelle nel piano causate dai 
momenti e dalle forze membranali. 
 
Sotto l’ipotesi di Kirchhoff la deformazione varia linearmente lungo lo spessore della piastra, e 





Ricombinando le equazioni delle forze N e dei momenti M scritte sopra con l’assunzione di 




















In cui Q è la matrice di rigidezza in una determinata direzione e zk – z k-1 è lo spessore dello 














La matrice 6x6 simmetrica ricavata sopra, da informazioni molto importanti sul tipo di laminato 
che si sta utilizzando. 
I termini  della matrice [B] impongono effetti indesiderati: l’accoppiamento tra forze nel piano 
e curvatura, e quello tra deformazioni membranali e momenti. 
I termini della matrice [A] sono noti come rigidezze membranali, quelli della matrice [D] come 
rigidezze flessionali. 
 
In laminati simmetrici (strati simmetrici rispetto al piano medio) la matrice [B] è nulla.  
Analizzando la matrice data da Patran si può considerare [B] nulla. Tutti i termini di tale matrice 
sono pari a zero o comunque molto piccoli. 
 
Se i  termini A16 e A26 sono nulli il laminato può essere considerato bilanciato. In questo caso 
sono 7/8 ordini di grandezza inferiore rispetto gli altri termini di A e quindi si  possono 
considerare nulli. 
 
Per gli stessi motivi anche D16 = D26 = 0. Il laminato di balsa in questione può allora essere 
considerato specialmente ortotropo. 
 















                                                                    Proprietà elastiche del compensato di balsa 
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I termini Eii rappresentano i moduli elastici del compensato nelle tre direzioni principali. 
I termini NUij rappresentano i coefficienti di Poisson. 
I termini Gij rappresentano i moduli di taglio. 
[Q] è la matrice 3x3 di rigidezza che relazione le tensioni  { σ1, σ2, σ12 } con le deformazioni          
{ ε1, ε2, ϒ12}  tramite l’espressione: 
 
                                                                       {σ} = [Q]{ε} 
 
 
 Avendo disposto le lamine in maniera simmetrica, il laminato si comporta in maniera isotropa 
nel piano: E11 = E22. 
Avendo modellato la balsa come un materiale ortotropo 2-D la rigidezza fuori dal piano del 
compensato è nulla: E33 = 0. 
 
 
Avendo definito il materiale, resta ora da definire la proprietà da attribuire alla pelle della 
fusoliera.  
La pelle ha uno spessore molto piccolo rispetto la supeficie perciò può essere modellato come 





Property Set Name: Skin 
 
Le “Options” si lasciano quelle di default, tranne la voce “Homogeneous” che viene cambiata in 
“Laminated”. 
In “Input Properties” si inserisce il laminato creato nella voce “Material Name”, e in “Select 
Application Region” si selezionano le zone a cui si vuole attribuire tale proprietà: tutta la 
superficie della coda in questo caso. 
 




Ordinate: beam – pioppo 
 
Le ordinate hanno più funzione di forma che di resistenza, perciò non devono essere troppo 
pesanti. 
La procedura per creare il materiale è analoga a quella dell’abete rosso: 
 
Action: Create  
Object: Isotropic 
Method: Manual Input 






In Input Properties si settano sia le proprietà elastiche del materiale: 
 
Pioppo        Proprietà elastiche 
Elastic Modulus  [Pa]                   1.09 e10 
Poisson Ratio                     0.392 
Density [kg/m3]         420 
 
 
E si inseriscono pure i carichi di rottura per poter eseguire analisi di failure: 
    
Pioppo            Valori di rottura  
Tension Stress Limit [Pa]                      70 e6 
Compression Stress Limit[Pa]                    38.2 e6 
Shear Stress Limit [Pa]        8.2 e6 
 
 
Infine bisogna associare all’elemento ordinate le proprietà della trave.  




Type: Beam  
Property set name: ordinata 
 
Poi in  “Input Properties” si completa: 
- Section name: si inserisce il nome della sezione del longherone. Tale sezione viene creata 
prima nella beam library di Patran, scegliendone forma e dimensioni; 
-Material name: si inserisce il nome del materiale, pioppo in questo caso; 
-Bar Orientation: serve per individuare l’orientazione della sezione della trave nello spazio. E’ 
fondamentale orientare la trave in maniera opportuna nella struttura: dall’orientazione della 
trave dipende il grado di rigidezza che viene trasmesso alla struttura. 
 
Completata la “Input Properties” si va in “Select Application Region” e si selezionano le zone 
della struttura a cui si vogliono associare le proprietà del longherone. A seconda della 
configurazione in esame, si selezioneranno i bordi delle superfici (della geometria creata nel 
paragrafo precedente) su cui passano i longheroni. 
 
L’operazione per creare le proprietà e il materiale dell’ordinata possono ritenersi concluse. 
 
Sono  stati definiti tutti gli elementi che compongono la struttura (longheroni, pelle, ordinate) 
sia in termini di proprietà che di materiale. 










L’equazioni necessarie per determinare il comportamento di una struttura complessa sono 
spesso così complicate che sarebbe impossibile risolverle. 
Il metodo agli elementi finiti permette di risolvere tale problema dividendo la struttura 
complessa in un gruppo assemblato di elementi finiti. 
Una volta che la struttura è stata divisa in elementi finiti, i software Fem (in questo caso 
Nastran) possono usare efficienti equazioni matematiche per calcolare il comportamento dei 
singoli elementi, prendendo in considerazione l’interdipendenza di elementi adiacenti e le 
proprietà assegnate a ciascuno di loro. 
 
La fase in cui si crea il modello a elementi finiti, dove cioè si creano l’insieme dei nodi ed 
elementi con i quali si rappresenta la forma e la dimensione della struttura, prende il nome di 
meshatura. 
 
E’ la fase più delicata e anche la più lunga nella preparazione di un modello Fem. 
 
Il primo passo è decidere il tipo di elementi da utilizzare. 
Per i longheroni e le ordinate la scelta è facile: sono delle travi, a sezione costante, a cui è stata 
associata la proprietà beam. Si utilizeranno elementi monodimensionali CBAR2 (il numero 2 sta 
ad indicare che ogni elemento è composto da due nodi posti alle sue estremità). 
Se la sezione fosse variabile muovendosi lungo l’asse della trave, allora si sarebbe dovuto 
ricorrere all’utilizzo di elementi CBEAM (hanno le stesse proprietà dei CBAR più altre 
caratteristiche aggiuntive). 
 
La scelta del tipo di elementi da utilizzare per meshare la superficie è più problematica. 
Trattandosi di una geometria bi-dimensionale si devono utilizzare elementi finiti 2-D. Di che 
tipo però? Triangolari o quadrangolari? 
 
La QRG di Nastran suggerisce di utilizzare elementi CQUAD piuttosto di CTRIA per la meshatura 
di superfici. 
Gli  elementi CTRIA3 sono elementi a deformazione costante. Hanno una eccessiva rigidezza e 
se usati da soli per la meshatura delle aree, generalmente danno risultati meno accurati 
rispetto a elementi CQUAD4, specialmente per il calcolo delle deformazioni di una membrana. 
Gli elementi triangolari dovrebbero essere usati solo quando necessario. Per esempio tornano 
utili quando bisogna meshare velocemente superfici dalle forme irregolari.  
Sono anche usati per meshare le zone di transizione fra regioni di elementi quadrati meshate 
con diversa densità. 
 
Dall’altra parte però l’utilizzo di elementi quadrangolari, anche se più preciso, è molto più 
complesso, specie per la modellazione di geometrie complesse, dove l’impiego di elementi a 
quattro lati potrebbe indurre problemi di distorsione di alcuni elementi posti in zone critiche, 
con il problema di una minore accuratezza del risultato. 
E’ necessario che gli elementi quadrangolari abbiano forme abbastanza regolari per avere un 
risultato accurato. Se queste sono distorte (come avviene se si lascia meshare zone 




Nastran indicherà nel file F.06 gli elementi troppo distorti che contribuiscono a tale incertezza. 
A questo punto l’utente dovrà individuare tali elementi nel modello e modificarne la forma 
manualmente. 
 
In Patran, nella sezione “Meshing” è anche possibile effetuare delle verifiche che esaminano la 





A questo punto Patran avvia 6 test. In ogni test si considera un parametro e si verifica che il 
valore di tale parametro nell’elemento non ecceda il valore soglia di verifica. 
Per esempio il primo test è l’aspect ratio: il rapporto fra la dimensione più lunga e quella più 
corta di una figura bidimensionale. 
Il valore di default è 5. 
Significa che affinchè un elemento finito quadrangolare possa essere ritenuto costruito in 
maniera corretta, il suo aspect ratio non deve superare il valore 5. 
 
Ricapitolando: per la meshatura di superfici è più accurato utilizzare elementi finiti 
quadrangolari piuttosto che triangolari. I primi però devono essere costruiti in maniera 
ordinata e regolare, altrimenti danno risultati poco accurati. Se gli elementi finiti quadrangolari 
creati sono troppo distorti, Nastran potrebbe arrestare l’analisi fem. E’ difficile utilizzare 
elementi quadrangolari per meshare superfici complesse perchè il meshatore di Patran crea 
elementi troppo distorti. 
Conclusione: per la mesh di superfici geometricamente complesse è meglio utilizzare elementi 
finiti triangolari. Si ottengono risultati meno accurati  ma si ha un notevole risparmio di tempo 
nella creazione della mesh. 
 
Nel caso del Merlo la geometria della superficie della fusoliera è complessa. L’utilizzo di 
elementi triangolari per la mesh sarebbe dunque lecito. 
In questo caso però si è preferito utilizzare lo stesso  elementi quadrangolari. 
Per far ciò si è preparato opportunamente il modello geometrico. 
 
Nel paragrafo precedente si è accennato al fatto di aver suddiviso la superficie della coda della 











Modello geometrico della coda del Merlo. E' possibile distinguere i tanti "pannelli" in cui è stata 
divisa la fusoliera della coda 
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Questa suddivisione è stata fatta proprio in funzione della mesh che si sarebbe dovuta 
applicare. 
Dalla figura è possibile osservare che tutti i pannelli sono di colore verde. Ciò sta ad indicare 
che tali superfici sono bi-parametriche. 
Le superfici bi-parametriche sono le uniche che possono essere meshate col meshatore 
Isomesh.   
 
Questo è l’unico meshatore adatto per la creazione di elementi quadrangolari, in quanto crea 
sulla superficie una mesh molto ordinata:  mesha la regione con elementi quadrangolari 
“ordinati”. La superficie meshata con tale meshatore sembra come una parete di mattoni. 
 
Per superfici non bi-parametriche gli unici meshatori utilizzabili sono Paver e Hybrid. Questi 
però non danno mesh ordinate e regolari come quelle fornite da Isomesh. Se si utilizzano 
elementi quadrangolari con questi meshatori, spesso sono troppo distorti e Nastran lo segnala 
nel file F.06. 
Per questo motivo con i meshatori Paver e Hybrid si preferisce utilizzare elementi triangolari. 
 
Dalla figura si osserva che le uniche superfici non  parametriche sono la 38 e la 44.  
Sono piuttosto piccole, perciò si è deciso di seguire la seguente strategia: 
tutte le superfici verranno meshate con elementi quadrangolari e utilizzando il meshatore 
Isomesh. Le superfici 38 e 44 non essendo bi-parametriche,  dunque non potendo essere 
meshate con Isomesh, verranno meshate manualmente. 
 
 
In conclusione:  
-sono stati definiti gli elementi finiti da utilizzare: CBAR2 per ordinate e longheroni, CQUAD4 
per la fusoliera; 
-è stato scelto il meshatore Isomesh per meshare la fusoliera, eccezion fatta per le superfici 38 
e 44 che, non essendo bi-parametriche, verranno meshate a mano. 
 
Resta da risolvere un  ultimo problema prima di poter passare alla mesh vera e propria. 
 
Per avere una descrizione verosimile di quello che sarà il comportamento della struttura, 
bisogna che nella zona che rappresenta il contatto longherone-fusoliera,  i nodi degli elementi 
che compongono il longherone siano coincidenti con quelli degli elementi CQUAD4 della 
fusoliera nella zona.  
Solo in questo modo si potrà creare una struttura che tiene conto dell’interdipendenza tra 
longherone e fusoliera. Cioè la risposta ad una sollecitazione da parte della struttura non 
dipenderà dalla singola rigidezza della fusoliera o del longherone, ma dalla combinazione delle 
due. 
 
La strada seguita è stata la seguente: si sono meshate prima le superfici con elementi 
quadrangolari. Poi si sono meshati i bordi delle superfici su  cui passano i longheroni con 
elementi monodimensionali. 
 
Volendo però che i nodi degli elementi mono-dimensionali dei longheroni coincidessero con 




Il Mesh Seed non crea una mesh, ma è un mezzo con cui l’utente può pianificare la disposizione 
della mesh sulla geometria. 
In altre parole, tramite Mesh Seed si tracciano lungo un lato del modello i punti in cui si vuole 
che cadranno i nodi una volta che si andrà a fare la mesh vera e propria.  
Per attivarlo, dalla sezione “Meshing” si esegue: 
Action: Create 
Object: Mesh Seed 
Type: Uniform 
 
In questo caso è stata presa una distanza uniforme tra punti successivi (è anche possibile 
prenderla non uniforme).  
Poi si sceglie il numero di punti che si vuole applicare per ogni lato e infine si selezionano i lati 
in cui lo si vuole applicare. 













Questo significa che quando si mesherà ogni pannello si creerano 6 elementi del tipo CQUAD4. 
Inoltre, ogni lato di superficie su cui passa il longherone verrà meshato con 3 elementi del tipo 
CBAR2. 
 
N.B Il Mesh Seed seleziona solo i punti lungo un lato del modello su cui si vuole far cadere i 
nodi. Non crea tali nodi. Questi devono essere creati con la mesh. 
 
 





Type: Surface  
 
 
                                                             Raffigurazione del Mesh Seed creato in coda 
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Come meshatore si è utilizzato Isomesh per gli elementi CQUAD4 e si sono selezionate le 
superfici da meshare: tutte tranne le superfici 38 e 44 (si veda la figura del modello geometrico 
della coda). 
 
Le superfici 38 e 44 sono state meshate manualmente.  






Anche su queste superfici sono stati utilizzati elementi CQUAD4. Sono stati creati 6 elementi 
per ogni superficie. 
 
Quando si creano elementi manualmente c’è però uno step in più da eseguire. 
Utilizzando i meshatori di Patran vengono creati elementi finiti la cui rigidezza dipende dalle 
proprietà del modello meshato. 
Per esempio se si mesha una curva con elementi CBAR2, la rigidezza di tali elementi (EA = 
rigidezza elastica, EI = rigidezza flessionale, EJ = rigidezza torsionale) dipende dalle proprietà 
meccaniche del materiale associato alla curva e dalla geometria della sezione associata a tale 
trave. Utilizzando uno dei meshatori, Patran associa in automatico gli elementi con il modello 
che si va a meshare: la rigidezza degli elementi viene calcolata utilizzando le proprietà del 
modello automaticamente .  
Questa operazione non è invece automatica quando si  crea un elemento manualmente. 
Questo di default non è definito in quanto non è associato a nessuna geometria.  
Se si lanciasse un’analisi senza associarlo a qualche “geometria definita” (per geometria 
definita si intende una geometria a cui è stata assegnata una proprietà, per esempio beam o 
rod nel caso della trave in questione, e un materiale con determinate proprietà meccaniche), 
Nastran direbbe che ad alcuni  elementi non è stata associata alcuna proprietà e se si desidera 
procedere ugualmente. 
Nastran non riesce a calcolare la rigidezza di tali elementi, non essendo associati ad una 
geometria, e neanche ad alcun materiale. 
Per questo motivo gli elementi creati sulle superfici 38 e 44 devono essere associati alle 







Una volta associati gli elementi alle rispettive superfici, dunque conclusa la mesh della 









Come elementi si sono utilizzati elementi CBAR2 (le considerazioni sulla scelta di tale elemento 
sono già state fatte) e si sono  selezionate le zone di interesse: quelle su cui passano i 
longheroni. 
Le zone selezionate sono variate a secondo della configurazione (4 o 8 longheroni) utilizzata. 
Queste zone non erano altro che i bordi dei pannelli della coda che, nella realtà, rappresentano 
il contatto longherone – fusoliera. 
 
E’ da notare che tali  bordi erano stati “marchiati” col Mesh Seed durante la meshatura della 
superficie della coda. Perciò i nodi degli elementi CBAR sono coincisi con tali punti.  
Però su tali punti erano stati già creati i nodi degli elementi CQUAD4.  
Perciò la meshatura ha generato nodi di CBAR2 coincidenti con quelli di CQUAD4.  
Questi nodi sono però disconnessi. Se non si esegue il comando “Equivalence” (comando che 
unisce i nodi di regioni adiacenti createsi in punti in comune), Nastran tratta longheroni e 
superfici come due sistemi indipendenti. 
 Quello che invece si vuole è l’esatto opposto: vedere come la struttura globale, longheroni più 
fusoliera assieme, risponde alle sollecitazioni esterne. 
A breve si spiegherà in maggior dettaglio l’operazione di “Equivalence”. 
 
 




Il primo punto è abbastanza rapido, si tratta di eseguire quella che in Patran si chiama 
“Equivalencing”. 
Quasi tutti i modelli geometrici in Patran sono costituiti da regioni multiple che condividono i 
bordi. Patran mesha una regione alla volta. 
Questo significa che i nodi di ogni regione ne coincidono ne sono connessi a quelli delle regioni 
adiacenti. Le regioni risultano meshate ma sconnesse: ognuna è indipendente dalle altre. 
Quello che invece si  vuole ottenere è l’esatto opposto. Lo scopo è “far comunicare” tra loro le 
regioni in maniera tale che il loro comportamento sia interdipendente.  
Il problema viene risolto velocemente in Patran utilizzando la funzione Equivalence. Tale 
funzione unisce i nodi di regioni adiacenti posti in punti in comune. 
E’ opportuno avviare il comando prima di ogni analisi. Un suo mancato avvio genera delle 
analisi  non valide poichè regioni adiacenti sarebbero sconnesse e il moto relativo tra queste 
non sarebbe vincolato da niente. 
 
 
Il secondo e ultimo punto per concludere la meshatura è verficare l’orientamento del sistema 
di riferimento locale di ogni elemento finito. 
Ogni elemento finito ha un proprio sistema di riferimento, in cui l’orientazione degli assi varia a 
seconda del tipo di elemento.  
Nella QRG di Nastran viene illustrato il modo in cui il software crea il sistema di riferimento per 
ogni elemento. 
 
Bisogna cercare di capire a cosa serve il sistema di riferimento locale di ogni elemento. 
Nel file dei risultati, l’F.06, Nastran da come output lo spostamento dei Grid Points (i nodi della 
struttura), le forze applicate a tali nodi e una serie di altri parametri.  
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Tutti questi parametri sono riferiti a un sistema di coordinate che l’utente può scegliere a 
propria discrezione modificando opportunamente la voce “CD” nella “GRID entry”. La voce 
“CD” identifica il sistema di coordinate nel quale verranno riportati i risultati (forze nodali, 
spostamenti etc...). 
Di default tale spazio è lasciato in bianco: in questo caso Nastran prenderà automaticamente  il 
basic coordinate system come sistema di riferimento. 
 
Tuttavia nel file F.06 si trova anche lo stato tensionale che si viene a creare in ogni elemento 
del modello. Di default questo risultato viene riportato nel sistema di riferimento locale 
dell’elemento stesso. 
Quello che  più interessa nei sistemi di riferimento locali è la loro componente normale. 
Bisogna che tale componente sia orientata nello stesso verso per tutti gli elementi finiti che 
compongono la struttura.   
A cosa serve e quando serve tale operazione? 
Serve soprattutto quando le forze di pressione non sono trascurabili nel modello in questione. 
Nastran orienta tali forze all’interno del modello considerando come loro direzione di 
applicazione la direzione dell’asse z del sistema di riferimento locale degli elementi. 
L’utente può scegliere se orientare tale carico in verso concorde o discorde a tale asse, a 
seconda della configurazione di forze che si vuole rappresentare. 
Bisogna perciò orientare l’asse z di tutti gli elementi che compongono la struttura nello stesso 
verso. 
 
Tale verifica è stata fatta anche in questo caso. E’ stata controllata la direzione delle normali di 
ciascun elemento e sono state poste tutte nella stessa direzione: verso l’esterno. 













In aiuto all’utente, Patran ha una funzione che permette di verificare le normali di ciascun 
elemento della struttura. Il comando è il seguente: 
 
 
Rappresentazione del sistema di riferimento locale degli elementi CQUAD4 che costituiscono la coda. Si 
riporta il sistema di riferimento locale solo di alcuni elementi per rendere la figura più comprensibile. 







In “Display Control” si può scegliere la modalità con cui viene dato l’output di tale verifica: 
-“Color Code Elements”: da una fringe della coda. In blu sono disegnati tutti gli elementi che 
hanno la normale che punta verso l’esterno, in rosso quelli con normale puntante verso 
l’esterno; 
-“Draw Normal Vectors”: disegna la normale di ciascun elemento. 
 
 Nel  caso in questione il risultato della verifica è stato il seguente (si mostra il risultato in 









Dalla figura si nota che le normali di tutti gli elementi sono orientate nella stessa direzione: 
verso  l’esterno.  
Vuol dire che se si applicherà un carico di pressione e si prenderà come direzione di riferimento 
quella opposta alla normale degli elementi, Nastran indirizzerà tale carico in direzione opposta 
a quella di tali normali: cioè verso l’esterno. 
Il risultato è proprio quello voluto. 
 
A questo punto l’operazione di meshatura può considerarsi terminata. 
Il modello Fem della coda è stato creato. 
 
 








                                    Verifica dell'orientazione della normale di ciascun elemento della coda 
                                                      Mesh completa della coda. Configurazione a 4 longheroni 
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Gli elementi in bianco rappresentano i CQUAD4. Si noti come siano stati costruiti con forme 
molto regolari simili a rettangoli. 
In rosso  sono segnati i nodi creati. 
In giallo si  indicano gli elementi CBAR2. La loro disposizione dipende dalla configurazione della 
coda che si vuole rappresentare. Nel caso della figura di sopra la mesh è riferita alla 




BC (Boundary Conditions) & Loads 
 
Una volta creato il modello Fem bisogna imporre le condizioni al contorno e i carichi agenti 
sulla struttura prima di poter passare alla fase di analisi. 
Condizioni al contorno e carichi sono quelli del Capitolo 3. L’unico vincolo è quello imposto nel 
Capitolo 4: l’estremità della coda in prossimità della cabina di pilotaggio viene “fissata”. 
 
Perciò come vincolo si considera la coda fissata alla cabina di pilotaggio. Si ricrea tale vincolo in 






Negli “Input Data” si impongono trasalzioni e rotazioni nulle (il vincolo è di fissaggio) e si 
selezionano  i bordi della coda adiacenti la cabina di pilotaggio. 
Nastran imporrà traslazioni e rotazioni nulle a tutti i nodi situati nell’area in cui è imposto il 
vincolo (è un vincolo di tipo nodale, cioè viene applicato a tutti i nodi della regione selezionata). 
 
Poi si riproducono le forze agenti sulla struttura: Fx (forza agente lungo l’asse x), Fy (forza 
agente lungo l’assey) e M (momento torcente applicato alla fusoliera) 
 






Questi carichi aerodinamici sarebbero generati da distribuzioni di pressioni sulle superfici degli 
impennaggi. 
Rappresentare tale configurazione di forze sarebbe troppo dispendioso dal punto di vista del 
tempo e delle risorse del pc da impiegare. 
Tale configurazione di carichi viene semplificata impiengando un collegamento rigido MPC 
RBE2. 
Questi tipi di collegamenti vengono utilizzati per ricreare quei fenomeni fisici che sarebbe 
difficile da rappresentare usando gli elementi finiti. La rappresentazione dei carichi 
aerodinamici di sopra è uno di quei casi. 
  Fx    [N]     1672 
  Fy    [N]      -346 
  M  [Nm]      676 
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Gli RBE2 sono dei collegamenti rigidi in cui si collega un nodo indipendente con un numero 
discreto di nodi dipendenti. Vuol dire che gli spostamenti del nodo indipendente vengono 
assegnati ai nodi dipendenti. Tale collegamento trasmette tutti e 6 i gradi di libertà 
In questo caso si è creato un nodo lungo l’asse longitudinale dell’aereo nella stessa posizione 
del longherone di coda. 
Questo nodo è stato preso come nodo indipendente. A questo sono state applicate le forze e il 
momento torcente della tabella di sopra. Cioè le forze e i momenti agenti sugli impennaggi. 
 
L’ultima forza da rappresentare è la gravità. 
Nella sezione “Load/BCs” si esegue il seguente comando: 
 
Action: Create 
Object: Inertial Load 
Type: Element Uniform 
 
In “Input Data” si inserisce il valore di -9.81 (che corrisponde a g = 9.81 m/s2 , cioè 
l’accelerazione gravitazionale a cui sono soggetti i corpi) nella componente y delle accelerazioni 
traslazionali. Il segno meno sta ad indicare che tale accelerazione è indirizzata lungo il verso 
negativo dell’asse y. 
Nel caso dell’ Inertial Load, Patran lo applica all’intero modello in automatico. Non è possibile 
selezionare le regioni in cui applicare tale forza. 
 

















                          Immagine del modello Fem della coda e delle forze, dei momenti e dei vincoli applicati ad esso 
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 Analisi e commenti dei risultati, Par. 5.4 
 
Una volta terminato il modello Fem, avendo definito le condizioni al contorno (in termini di 
vincoli e forze applicate), è possibile condurre le analisi strutturali della coda della fusoliera.  
L’obiettivo del paragrafo è analizzare la risposta della coda del  Merlo alle sollecitazioni esterne.  
Si lanceranno delle prime analisi inserendo i dati dimensionali (spessore della pelle,sezione dei 
longheroni) trovati nel capitolo precedente, poi in base ai risultati ottenuti si valuterà se 
modificare tali dati o lasciarli invariati. 
Comunque se i calcoli del capitolo precedente sono esatti allora non ci si dovrebbe aspettare 
delle modifiche sostanziali: basterà variare le dimensioni degli elementi di qualche unità, 
rimanendo nello stesso ordine di grandezza dei dati ricavati nel capitolo precedente, per 
ottenere una struttura che risponda a tutti i requisiti strutturali richiesti. 
Se invece bisognerà variare tali dimensioni di diversi ordini di grandezza allora vuol dire che i 
conti effettuati nel capitolo precedente, quello del dimensionamento preliminare tramite 
struttura idealizzata, sono errati. 
Questo capitolo servirà dunque anche da verifica a quello precedente. 
 
Il paragrafo si articolerà nel modo seguente: 
si lanceranno le analisi di ciascuna configurazione del capitolo precedente, le due 
configurazioni a 4 longheroni e quella a 8.  
Si valuteranno i risultati singolarmente, cioè si vedrà se la struttura dimensionata in un certo 
modo riesce a resistere alle sollecitazioni o se è sovradimensionata o sottodimensionata.  
In seguito si confronteranno i risultati ottenuti tra le varie configurazioni. 
L’obiettivo finale è scegliere la struttura che dia i risultati migliori (in termini di spostamenti 
max, indice di failure, resistenza al buckling etc...) e che sia la più compatta e leggera possibile.  
 
Qualche considerazione verrà fatta anche sulla fattibilità costruttiva: può accadere che la 
soluzione migliore sia troppo complessa o troppo costosa da costruire. In questi casi si  
preferisce optare per una configurazione leggermente meno performante ma più fattibile sia in 
termini economici che di realizzabilità. 
 
Le analisi che si eseguiranno sono: 
1. Resistenza al buckling (tramite il Solutore 105 di Nastran) 
2. Analisi statica lineare: per determinare spostamenti massimi,distribuzione delle tensioni 
all’interno della struttura, reazioni vincolari etc..(tramite Solutore 101 di Nastran) 
 
L’analisi statica prevede, affinchè i risultati siano attendibili, che le seguenti ipotesi siano 
rispettate: 
1. Materiale linearmente elastico. Perciò gli stress sono proporzionali alle deformazioni. La 
struttura caricata si deforma, ma una volta scaricata (essendo il materiale linearmente 
elastico) torna alla sua configurazione iniziale. 
 Si assume che la struttura non caricata da forze sia libera da stress residui. 
2. Ipotesi di piccoli spostamenti:  deformazioni piccole e trascurabili rispetto le dimensioni 
della struttura in esame. Deformazioni accettabili sono dell’ordine del centesimo rispetto la 
dimensione massima della struttura. 
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3. I carichi sono applicati “lentamente”, significa che non producono effetti dinamici. Alcuni 
carichi, come i carichi da impatto per esempio, violano tale condizione. 
La struttura è in equilibrio statico. 
 
 
Le analisi lineari impongono diverse condizioni da rispettare per avere risultati attendibili.  
 
La strategia che si seguirà è la seguente: 
1. Si lancia l’analisi lineare statica 
2. Si analizzano i risultati. Se gli spostamenti massimi della struttura sono catalogabili come 
“piccoli spostamenti”, allora i risultati possono essere considerati validi. 
3. Se invece tali spostamenti non rientrano nella categoria dei “piccoli spostamenti”, allora le 
analisi date dal solutore 101 potrebbero non essere attendibili. 







Analisi Configurazione A: 4 longheroni  posti a 0°/90°/180°/360° rispetto l’asse x 
 












Prima di lanciare le analisi è meglio fare un paio di considerazioni. 
 
Proprietà e materiali dei vari elementi finiti sono stati definiti nel paragrafo precedente.  
 
Nulla però è stato detto sulla forma della sezione delle travi dei  longheroni. 
A parità di area, forme diverse hanno diversi momenti d’inerzia rispetto gli assi e dunque 
diversa rigidezza flessionale (EI). 
In questo caso verranno eseguite le analisi utilizzando due tipi di sezione molto usate, tra 
l’altro, in ambito aeronautico: quella a Z e quella a Ω. 
                                                                 Modello Fem della Configurazione A 
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La migliore tra le due verrà impiegata anche per le altre configurazioni. 
 
 
Analisi statica (sezione a Ω per i longheroni) 
 
Si parte considerando una sezione a Ω. 
Si imposta l’area della sezione dei longheroni pari a quella dei booms trovata nei capitoli 
precedenti, cioè A = 132 mm2. 
Lanciando le analisi  si è visto che tale area era sovradimensionata. 
Perciò per tentativi si è cercata una configurazione di ottimo. 
Si è ridotta leggermente la sezione e si  è lanciata una nuova analisi statica.  
L’operazione si è ripetuta finchè non si è trovata una configurazione che soddisfacesse tutti i 
requisisti strutturali. 
 



















Per il rivestimento esterno si utilizza un laminato di balsa come quello descritto nel paragrafo 
precedente.  
Lo spessore di tale strato ricavato nel dimensionamento del capitolo precedente è t = 5mm. 
Nelle analisi si  impiegherà uno spessore di 6mm, 1mm in più dunque. 
Il motivo è che si vogliono mantenere le proprietà meccaniche del laminato omogenee, perciò 
gli strati di balsa orientati in una direzione (0° rispetto l’asse x) devono essere in numero uguale 
a quelli disposti nell’altra direzione (90° rispetto l’assex).  
L’aggiunta di 1mm aumenta anche il margine di sicurezza. 
 
 
Fatte queste premesse, si  riportano i risultati dell’analisi statica. 
I risultati riguardano la configurazione con area dei booms pari a A = 82mm2  e spessore della 
pelle pari a t = 6mm. 
Sarà fatta particolare attenzione agli spostamenti massimi a cui sarà soggetta la struttura, e agli 
indici di sicurezza che indicano se i vari componenti andranno in failure o meno. 





Spostamenti massimi e indici di failure 
 
Si   riporta la fringe della deformazione massima che la struttura subisce quando sollecitata: 
 
La massima deformazione subita è dell’ordine dei 7 cm. 
La coda ha una lunghezza di circa 1.5 m.  
Con una deformazione massima di 7 cm l’ipotesi di piccoli spostamenti può essere ritenuta 
valida, dunque l’impiego di una analisi statica lineare è corretto. 
 
La zona che subisce la deformazione maggiore è quella in prossimità degli impennaggi, dove si 
hanno deformazioni dell’ordine del centimetro. 
Man mano  che ci si avvicina alla cabina di pilotaggio gli spostamenti massimi diminuiscono, 


















Nella realtà le forze aerodinamiche non sono applicate direttamente alla fusoliera ma agli 
impennaggi. Poi da questi vengono trasmessi alla coda. Quindi  la situazione rappresentata 
nell’analisi sarebbe più penalizzante rispetto a quella che si avrebbe nella realtà con la presenza 
degli impennaggi. 
 
Per  quanto riguarda gli indici di failure si utilizza invece la tool di Nastran “Laminate Modeller” 
che permette di ricavare l’indice di failure del laminato di balsa, in base al criterio di Tsai Wu, 
dall’analisi statica appena eseguita.  
Si riporta la Fringe di tale analisi rappresentante gli indici di failure peggiori (Patran, come post-
processore, permette anche di osservare gli indici di failure strato per strato e di individuare lo 









Bisogna che l’indice di failure sia minore di uno affinchè la pelle della fusoliera riesca a resistere 
agli sforzi  a cui è soggetta. Dalla figura invece si nota che tale indice supera l’unità in diverse 
parti. Vuol  dire che se soggetta a tali forze, una pelle dallo spessore di 6mm cederà. 
 
In conclusione uno spessore di 6mm è troppo poco.  
Il passo successivo è quello di aumentare tale spessore fino a che gli indici di failure del 
laminato saranno minori di 1 in tutta la struttura. 
 
Si procederà per tentativi. Cioè si aumenterà lo spessore della pelle di 2mm alla volta. In questo 
modo per ogni tentativo si aggiungeranno al laminato due strati di balsa da 1mm ciascuno 
incollati con venature incrociate. Così facendo si manterranno le proprietà meccaniche del 
laminato isotrope. 
 
Ripetendo gli stessi passi di prima, cioè lanciando una analisi statica e poi una di failure si è 
osservato che con una pelle di 8mm si hanno ancora degli indici di failure maggiori di 1 in certe 













                                   Fringe degli indici di failure peggiori usando il criterio di failure di Tsai Wu in una fusoliera con spessore t = 6mm 
                 Fringe degli indici di failure peggiori usando il criterio di failure di Tsai Wu in una fusoliera con spessore t = 8mm 
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Bisogna aumentare ulteriormente lo spessore della pelle della fusoliera.  
La cosa era già stata pronosticata nel capitolo precedente quando si era dimensionata la pelle.  
In quel caso i calcoli sono stati fatti considerando la struttura idealizzata: i booms resistenti alle 
forze di trazione e compressione, la pelle a quelle di taglio. 
Proprio per questo motivo, cioè dovendo resitere solo a forze di taglio, il laminato di balsa era 
stato pensato come una serie di fogli che avessero tutti le fibre orientate nella stessa direzione 
(laminato unidirezionale). 
 
Nella realtà la pelle deve resistere anche a forze di trazione e compressione. Per questo motivo 
nel modello Fem il laminato è stato creato con fogli di balsa con vene incrociate (laminato cross 
– ply). 
Il problema in questo caso è che il balsa è un materiale forrtemente anisotropo. Tanto per dare 
una idea: 
 
EL = 3.4 e9 [Pa] 
ET = 0.051 e9 [Pa] 
Tension Stress Limit (in direzione parallela alle fibre) = 21.6 e6 [Pa] 
Tension Stress Limit (in direzione normale alle fibre) = 7 e6 [Pa] 
Compression Stress Limit (in direzione parallela alle fibre) = 14.9 e6 [Pa] 
Compression Stress Limit (in direzione normale alle fibre) = 5 e6 [Pa] 
 
 
Le proprietà meccaniche, in termini di resistenza alla rottura, variano di un ordine di grandezza 
tra la direzione normale alle fibre e quella parallela. 
 
Perciò è lecito attendersi che per una pelle che in realtà debba resistere anche a forze di 
compressione e trazione, uno spessore come quello calcolato nel capitolo precedente (dove la 




Dato che anche uno spessore t  = 8 mm non è sufficiente, si è aumentato lo spessore della pelle 
di altri 2 mm arrivando ad uno spessore totale t = 10 mm.  










           Fringe degli indici di failure peggiori usando il criterio di failure di Tsai Wu in una fusoliera con spessore t = 10mm 
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Anche con uno spessore di 10mm l’indice di failure raggiunge dei valori di punta maggiori di 1. 
Questi picchi sono raggiunti nella zona in prossimità degli attacchi degli impennaggi.  
In quest’ area c’è una zona, molto piccola, in cui l’indice di failure è > 1, e un’altra zona (quella 
in cui l’indice di failure è 0.90/0.97)  in cui anche se l’indice di failure è minore di 1 è molto 
vicino alla soglia critica.  
 
E’ necessario rinforzare ulteriormente la struttura.  
In questo caso si utilizzerà un rinforzo localizzato solo alla zona della coda situata in prossimità 
degli attacchi degli impennaggi, cioe la zona più sollecitata dove l’indice di failure è prossimo, e 
in alcuni casi anche superiore, ad 1. 
 
La parte finale della coda viene rinforzata con due strati di abete rosso, entrambi dallo spessore 












In questo modo si ottiene una struttura eccellente per quanto riguarda il rischio failure.  
La zona in prossimità degli impennaggi, quella più sollecitata raggiunge picchi dell’indice di 
failure intorno a 0.439 e il picco massimo raggiunto nell’intera coda è di 0.509, 
abbondantemente sotto l’unità.  
 
La configurazione di pelle trovata, formata da t = 1 cm di balsa + t = 2 mm di abete rosso, 
soddisfa tutti i requisiti strutturali in termini di resistenza ai carichi. 
D’ora in poi si utilizzerà tale pelle per le analisi sia di questa configurazione che di quelle 
successive.   
 
E’ da notare una cosa. 
Per raggiungere la configurazione finale di pelle, nell’ultimo step si è preferito aggiungere uno 
strato di 2 mm di abete rosso localizzato nella sola zona in prossimità degli attacchi degli 
impennaggi piuttosto che aumentare l’intera superficie della fusoliera di 2 mm. 
In questo modo si  è ottenuto un notevole risparmio di peso. 
 
Infatti il rinforzo in abete è stato posto soltanto in una zona, prossima agli impennaggi, di area  
circa 0.28 m2 . 
Fringe degli indici di failure peggiori usando il criterio di failure di Tsai Wu in una fusoliera con spessore t = 10mm e con la 
parte finale della coda rinforzata da due strati di abete rosso con t = 1mm ciascuno 
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Ciò ha comportato un aumento di peso ricavato dalla seguente formula: 
              M = A x t x ρ 
 
dove M = massa [kg] 
          A = area della superficie in questone [m2] 
           t = spessore della zona  
          ρ = densità del materiale  
 
pari a circa 0.224 kg. 
 
Se invece si fosse aumentato lo spessore dell’intera fusoliera di 2 mm allora l’aumento di peso 
sarebbe stato  di 1.408 kg. 
 





















L’indice di failure creato dal tool di Patran “Laminate Modeller” è riferito solo al laminato di 
balsa. E’ importante vedere se anche i longheroni sono soggetti a carichi accettabili o se invece 
sono a rischio failure. 
 
Il parametro utilizzato per analizzare il rischio failure delle travi è il “margine di sicurezza” che si 
trova nel file F.06 nella sezione riguardante la distribuzione degli sforzi nella trave. 
 
Due sono i margini di sicurezza da esaminare nell’analisi di failure di una trave: quello a 




Spostamenti massimi della coda con pelle di spessore t = 10mm e rinforzo in abete in prossimità degli impennaggi con 
t = 2mm 
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Margine di sicurezza a trazione (M.S-T):  
 
Si definisce come: 
 
M.S-T = (ST/S-max) – 1 
 
dove: 
ST = tensione massima ammissibile e dipende dal materiale 
S-max = è la massima tensione data in output nell’ elemento finito. 
 
Affinchè la trave non ceda bisogna che il margine di sicurezza sia maggiore di zero. 
La QRG di Nastran dice che M.S-T è calcolato e appare visibile nel file F.06 solo se ST è maggiore 




Margine di sicurezza a compressione (M.S-C): 
 
Si definisce come: 
 
M.S-C = (-SC/S-MIN) - 1 
 
Dove: 
SC = tensione di compressione ammissibile per il material; 
S-MIN = la minima tensione data in output nell’elemento finito. 
 
Affinchè la trave non ceda bisogna che il margine di sicurezza sia maggiore di zero. 
La QRG di Nastran dice che M.S-C è calcolato e appare visibile nel file F.06 solo se SC è 
maggiore di zero e S-MIN è minore di zero. 
 
 
In un’analisi di failure di una trave bisogna analizzare il margine di sicurezza sia a trazione che a 
compressione di tutti gli elementi finiti che costituiscono la trave e accertarsi che siano tutti 
positivi. 
Se la verifica da esito positivo allora la trave è in grado di reggere i carichi a cui è sottoposta. 
Se invece da esito negativo vuol dire che cederà. Sarà dunque necessario un 
sovradimensionamento per evitare il failure. 
Nel caso in esame i margini di sicurezza sono positivi. I longheroni sono in grado di reggere i 




Analisi di buckling (sezione a Ω per i longheroni) 
 
Prima si sono condotte le analisi statiche della coda nella configurazione A. Queste analisi sono 
servite per “raffinare” le dimensioni dei longheroni e della pelle che erano state ricavate nel 
capitolo precedente.  
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E’ stata esaminata la struttura dal punto di vista della resistenza ai carichi, nulla è stato detto su 
un altro fenomeno molto importante per le strutture aeronautiche: il buckling. 
In questo lavoro ci si limita ad analisi di buckling lineare. Fenomeni come il crippling devono 
essere studiati con modelli non lineari più complessi. 
Affinchè il buckling sia elastico devono valere le stesse ipotesi dell’analisi statica, cioè: 
1. Piccoli spostamenti; 
2. Le tensioni devono essere nella fase elastica del materiale.  
 
Scegliendo il Solutore Nastran 105, si  è lanciata l’analisi di buckling per la coda con pelle di 
spessore t = 6mm. 
Come risultato si è ottenuto un fattore di buckling pari a 0.884. 
Il fattore di buckling indica di che fattore si può aumentare il carico prima di essere soggetti  al 
buckling. Nastran dà diversi valori in output di tale fattore. Ad ogni valore corrisponde una 
particolare situazione di buckling raggiunta. 
Quello di interesse pratico è il primo tra questi valori, attraverso cui si risale al più basso carico 
di buckling. 
I carichi di buckling superiori generalmente non sono di alcun interesse pratico, poichè la 
struttura probabilmente fallirà prima di raggiungerli. 
Un fattore di buckling minore di 1, indica che la struttura va in buckling se nella realtà è 
soggetta alla configurazione di carichi dell’analisi. 
La pelle con t = 6mm va perciò in buckling come era stato previsto nel capitolo precedente.  
In ogni caso tale spessore non sarebbe stato adeguato poichè nell’analisi statica si è visto come 
l’indice di failure sia maggiore di uno in più parti della struttura. 
L’analisi di buckling è stata fatta lo stesso per verificare la bontà dei calcoli del capitolo 
precedente. 
 



















La scala di numeri sul lato destro non ha alcun significato fisico.  
Il grafico indica la zona in cui dovrebbe verificarsi il buckling. 
 
 
L’analisi di buckling della coda con una pelle di spessore t = 6mm, non soddisfacendo la 
struttura i requisiti strutturali necessari, ha avuto solo lo scopo di  dimostrare la bontà dei 
risultati del capitolo precedente. 
Infatti con Nastran si è dimostrato che tale struttura va in buckling come dimostrato anche con 
la teoria della “struttura idealizzata”. 
 
L’analisi che invece interessa è quella con la configurazione definitiva della pelle:  uno spessore 
t = 10mm di balsa + t = 2mm di abete rosso di rinforzo nella zona in prossimità degli 
impennaggi. 
In questo caso il fattore di buckling è 4.08. 
Significa che è necessario un carico quattro volte superiore a quello applicato per andare in 
buckling. 










   
 
A differenza  di prima si vede come la zona soggetta al buckling non è più la zona in cui sono 
applicate le forze, che ora è state rinforzate con laminato di abete, ma quelle adiacenti dove le 




Ora si ripete la stessa procedura per la stessa configurazione della coda, dunque 4 longheroni, 







                                                      Rappresentazione della zona della coda che va in buckling    
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Analisi Statica (sezione a Z per i longheroni) 
 
L’unica cosa che cambia rispetto l’analisi statica fatta prima è la sezione dei longheroni. In 
questo caso si sceglie una sezione a Z con area pari a A = 84 mm2. 
 
Lo spessore della pelle è identico a prima: 10 mm di balsa per tutta la coda + 2 mm di rinforzo 













Non solo la sezione ma anche l’orientazione della trave è importante per determinare il grado di 
rigidezza che questa conferisce alla struttura. 
Viene posta in maniera tale che il lato FC poggi sulla pelle della fusoliera. Sotto si riporta 













                                                               Sezione a Z della trave impiegata per i longheroni 
                                                          Rappresentazione 3D degli elementi finiti 
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Si noti in figura come il lato FC della sezione sia posto in contatto con la fusoliera. 
 
Si applicano a tale struttura le stesse analisi fatte a quella di sopra: analisi statica e di buckling. 
 
L’obiettivo è osservare se cambiando la forma della sezione dei longheroni vi siano delle 
variazioni nella struttura in termini di resistenza meccanica e resistenza al buckling. 
 

























Come si vede, i risultati sono grosso modo simili a quelli ottenuti con longheroni di pari area ma 
con sezione a Ω. 
Anche in questo caso i margini di  sicurezza sia in compressione che in trazione dei longheroni 
sono positivi, dunque i longheroni non sono soggetti a rischio failure. 
 
                                                         Spostamenti massimi della coda con longheroni a sezione Z 
                                          Fringe degli indici di Failure peggiori per la coda con longheroni a sezione Z 
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D’altronde non ci si aspettava grandi cambiamenti nell’analisi statica rispetto al caso 
precedente. 
 
L’area della sezione Z è  uguale a quella con sezione Ω. Perciò due travi dello stesso materiale 
ma con sezioni diverse, una con sezione Z e l’altra con sezione Ω, a parità di area avranno la 
stessa rigidezza elastica.  




dove E = modulo elastico e A = area della sezione della trave. 
 




dove E = modulo elastico e I = momento d’inerzia della sezione della trave. 
Travi di sezioni diverse, anche se di area uguale, avranno diversi momenti d’inerzia dunque 
diverse rigidezze flessionali. 
 
La sezione Z avrà perciò momenti d’inerzia diversi rispetto quella Ω dunque conferirà ai 
longheroni una diversa rigidezza flessionale. 
 
Ciò si riflette sulla risposta della struttura ai  carichi esterni. In questo caso con la sezione Z gli 
spostamenti massimi sono aumentati dell’ordine di 0.5 mm, una grandezza trascurabile. 
 
Anche gli indici di failure sono quasi identici al caso precedente. La cosa non è inaspettata. 
Questi sono calcolati, usando il criterio di falure di Tsai Wu, sulla pelle.  
Le pelli delle due configurazioni sono identiche.  
Dunque le differenze, molto modeste, che si hanno sugli indici di failure sono dovute alla 
variazione, anche questa modesta, della distribuzione degli sforzi nella struttura dovuta 
all’utilizzo di travi con sezione Z. 
 
I margini di sicurezza, sia a trazione che a compressione, delle travi sono positivi dunque non 
sono soggette a rischio failure. Però sono calati leggermente rispetto al caso di prima con 
sezione a Ω. 
 
 
Analisi di buckling (con travi a sezione Z per i longheroni) 
 
Le analisi  di buckling utilizzando travi con sezione Z per i longheroni danno un fattore di 
buckling pari a -1.803. 
Il segno meno nel fattore di buckling indica che affinchè la struttura vada in buckling le forze 
devono essere applicate nella direzione opposta a quella in cui sono applicate nell’analisi. 
Il grafico che indica la zona in cui la struttura va in buckling è il seguente: 
 
 




La resistenza al buckling è quella che maggiormente è cambiata passando da longheroni con 
sezione a Ω a longheroni con sezione a Z. 
 
In questo caso il fattore di buckling è calato da 4.8 a 1.8, dunque si è più che dimezzato. 
 
Questo vuol dire che variando la sezione della trave dei longheroni si è più che dimezzata la 
resistenza al buckling della struttura. 
 
Anche questo risultato è plausibile. Infatti la teoria del buckling delle piastre dice che la 
resistenza al buckling di una piastra dipende non solo dalla sua geometria (spessore (t), 
ampiezza (b) e lunghezza (a). In realtà se a >> b, allora a non è più un parametro che influenza il 
buckling) ma anche dal modo in cui è vincolata ai suoi bordi.  
L’utilizzo di una trave a Z rispetto una a Ω ha alterato tale vincolo e dunque la resistenza al 
buckling delle piastre che compongono la fusoliera. 
Confrontando le analisi, sia statica che di buckling, si può concludere che longheroni con 
sezione a Ω garantiscono alla struttura maggiore rigidezza rispetto longheroni con sezione a Z. 




Conclusioni sulla scelta della forma di sezione da impiegare 
 
Prima di arrivare alle conclusioni meglio fare un riassunto di quanto fatto. 
 
L’obiettivo era dimensionare la coda del Merlo nella Configurazione A (4 longheroni). 
 
Tramite Nastran  si sono “raffinate” le dimensioni di pelle e longheroni calcolate nel capitolo 
precedente e si è effettuata un’analisi della struttura sia in termini di resitenza ai carichi, che di 
resistenza al buckling, usando longheroni dapprima a sezione Ω e poi Z. 
 
Si è osservato che longheroni a sezione Ω garantiscono maggiore rigidezza alla struttura. 
 
Nulla però è stato detto sulla loro fattibilità in termini di realizzazione.  
                                                               Rappresentazione della zona della coda che va in buckling    
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E’ vero si che una sezione Ω garantisce maggiore rigidezza, però potrebbe essere più difficile da 
utilizzare in fase produttiva: un punto critico di tale tipo di sezione potrebbe essere l’incollaggio 
con la fusoliera per esempio. Non solo potrebbe essere più complesso, ma una sezione Z 
potrebbe offrire forse una superficie di incollaggio maggiore rispetto una Z. 
Comunque in letteratura sono stati trovati numerosi esempi di fusoliera che utilizzavano 
longheroni con sezioni a Ω. 
 
Perciò anche in questo lavoro si è scelta una sezione a Ω. 
 
I dubbi riguardanti la fattibilità realizzativa di tale tipo di trave possono essere fugati solo 
facendo analisi Fem più complesse, dove la trave non è più studiata in termini mono-
dimensionali ma bi-dimensionali (per far ciò occorre aver definito la sezione della trave) così da 
poter tener conto delle forze di incollaggio nelle zone di contatto tra trave e fusoliera.  
Inserendo le forze di incollaggio naturalmente il problema diventa non lineare e dunque più 
complesso. Tutto ciò esula dal lavoro di questa tesi che invece tratta solo problemi lineari. 
 
Avendo fugato l’ultimo dubbio sul tipo di sezione da utilizzare per i longheroni, si  può scrivere 
un report sulla Configurazione A ideale trovata. 
 
 
Configurazione A, report finale 
 











I  longheroni sono orientati nella maniera visibile in figura per cercare di conferire alla struttura 













































                                                                            Indici di  failure secondo  il criterio di Tsai Wu 
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Il fattore di buckling è pari a 4.08 e il buckling avviene nella zona indicata in figura dai colori più 











Analisi Configurazione C: 4 longheroni  posti a +/-  45° rispetto l’asse x e +/- 45°rispetto   
l’asse  y 
 
In questa configurazione si utilizzerà per la pelle della fusoliera le stesse dimensioni della 
Configurazione A: uno spessore t = 10mm di balsa e un rinforzo in laminato di abete con t = 
2mm in prossimità degli impennaggi. 
Dopo le prime analisi si valuterà se cambiarla (dunque sovradimensionarla o 
sottodimensionarla) o lasciarla invariata. 
 
Per i longheroni si utilizzerà una sezione a Ω come nel caso precedente. 
 
Nel capitolo precedente, il dimensionamento di tale configurazione aveva stabilito un’area per i 
longheroni pari a A = 112.157 mm2. 
 
Il dimensionamento della Configurazione A aveva stabilito in quel caso un’area per i longheroni 
pari a A = 132.4 mm2. 
 
Poi, tramite analisi fem, tale area è stata “raffinata” e si è osservato che un valore 
soddisfacente era di A = 82mm2. 
 
Tale variazione è stata già giustificata. Nel capitolo precedente la fusoliera era stata idealizzata 
e i longheroni dovevano supportare gli sforzi di trazione e compressione generati dai momenti 
flettenti applicati sulla fusoliera. 
 
Nella realtà anche la pelle della fusoliera supporta una parte di  tali sforzi. Con Nastran è stato 





Nel capitolo precedente si era inoltre notato come variassero le aree dei longheroni solamente 
cambiando il loro layout nel piano x-y. 
 
La Configurazione A necessita di longheroni di area pari a A = 132.4 mm2 , mentre la C di 
longheroni con A = 112.157 mm2. 
 
Questo perchè i longheroni sull’asse x sono quelli più sollecitati. Infatti da un’analisi più 
approfondita della configurazione A si era dedotto che solo i longheroni sull’asse x 
necessitavano di un’area di 132.4mm2. Quelli sull’asse y invece erano molto meno sollecitati e 
bastava un’area di appena 26.20 mm2 per rendergli sufficientemente resistenti ai carichi a cui 
erano sottoposti. Tuttavia le aree dei quattro longheroni sono state prese uguali per 
privilegiare la sicurezza. Per tutti e quattro si è considerata l’area maggiore trovata, cioè quella 
dei longheroni posti sull’asse x. 
 
Nella configurazione C invece, i booms non erano stati messi sugli assi  ma sfasati rispetto a 
questi di +/- 45°. Sono state trovate le aree dei quattro longheroni, identiche tra loro e pari a    
A = 112.157 mm2. Tutti i booms si trovavano alla stessa distanza sia dall’asse x che dall’asse y 
perciò tutti subivano la stessa entità di sollecitazioni.  
L’area dei booms trovata era infatti una via di mezzo tra quella dei booms sull’asse x e quella 
dei booms sull’asse y della Configurazione A. 
La Configurazione C risultava già nel capitolo precedente più leggera rispetto la A. 
 
In questo caso si decide di prendere anche la sezione delle travi pari a quella della 
configurazione precedente. 
 
I risultati dovrebbero essere circa uguali a quelli del caso precedente dato che i longheroni, se il 
ragionamento fatto fin qui non è errato, dovrebbero necessitare di una sezione di area minore 
in questa configurazione.  
A parità di geometria, dunque anche di masse,  si vedrà quale tra le due configurazioni dia 
risultati minori. 
 
Per le analisi di questa configurazione sono stati seguiti gli stessi step della configurazione 




Configurazione B, report finale 
 









I  longheroni sono orientati nella maniera visibile in figura per cercare di conferire alla struttura 












Gli spostamenti ricavati da un’analisi statica sono i seguenti: 
 
 
Max spostamento in 
modulo 
 











Max spostamento in 
direzione X 
 
Max spostamento in 
direzione Y 
 

















Si veda come anche in questo caso l’indice di failure peggiore è ampiamente sotto l’unità. 
 
Anche i margini di sicurezza dei longheroni sono tutti positivi, dunque anche questi non 
andranno in failure. 
 
Un’analisi di buckling dà un fattore di buckling di 4.78. Cioè affinchè la strutttura vada in 
buckling occore un carico di 4.78 volte maggiore rispetto al carico applicato in tale analisi. 
 













Anche qui, come nel caso  precedente, non va in buckling la zona della coda a contatto con gli 
impennaggi e su cui sono applicate direttamente le forze aerodinamiche poichè è stata 
irrigidita e inspessita con laminato di abete. Va in buckling la zona a ridosso di quella rinforzata 




è interessante notare che solo variando il layout dei longheroni la risposta della struttura alle 
sollecitazioni sia cambiata. 
 
Gli spostamenti massimi sono cambiati ma solamente di 0.2mm 




Il peggiore indice di failure riscontrato è di 0.55, dunque abbondantemente sotto l’unità. 
 
Il fattore di buckling, cioè l’indice che indica la resistenza della struttura, è aumentato da 4.08 
(della Configurazione A) a 4.80. 
Si è avuto un incremento di 0.8 di tale fattore cambiando soltanto la disposizione dei 
longheroni nella struttura. 
A cosa è dovuto l’incremento di tale fattore? 
Il buckling di una piastra dipende dalle proprietà meccaniche del materiale della piastra e dalla 
geometria della piastra stessa. 
Dipende anche da come i bordi della piastra sono vincolati. 
Siccome materiale e geometria delle piastre che compongono la fusoliera sono rimaste 
invariate, l’incremento del fattore di buckling sarà dovuto ad una variazione delle condizioni di 





Analisi Configurazione C: 4 longheroni  posti a +/-  45° rispetto l’asse x e +/- 45°rispetto   
l’asse  y + 4 longheroni posti a 0°/90°/180°/360° rispetto l’asse x 
 
E’ l’ultima configurazione da analizzare.  
Il metodo di analisi è uguale a quello delle configurazioni precedenti.  
 
La pelle della fusoliera è uguale a quella impiegata precedentemente: laminato di balsa con 
spessore t = 10mm. 
 
In questo caso però il numero dei longheroni è raddoppiato rispetto ai casi precedenti. 
Ogni longherone avrà perciò  una sezione con area più piccola. 
Nel capitolo precedente tale area era stata stimata in 66.20 mm2. 
Tale dimensione verrà “perfezionata” tramite le analisi in Nastran. 
 
 
Configurazione C, report finale 
 
Viene impiegata una pelle di spessore t = 10 mm di compensato di balsa. La zona in prosssimità 
degli impennaggi, essendo  quella maggiormente sollecitata, viene rafforzata con 2mm di 
laminato di abete. 
 
Per i longheroni si impiega una sezione a Ω. 













I  longheroni sono orientati nella maniera visibile in figura per cercare di conferire alla struttura 













































Anche in questo caso gli spostamenti massimi sono dell’ordine del centimetro quindi è ancora 
valida l’ipotesi di piccoli spostamenti. Perciò i risultati forniti dall’analisi statica possono essere 
ritenuti validi. 
 
Questi spostamenti massimi sono in prossimità degli attacchi degli impennaggi, dove c’è il 
collegamento rigido RBE2 che trasmette rigidamente le forze applicate sul nodo indipendente 
di tale collegamento. Nella realtà la situazione dovrebbe essere meno critica. 
Le forze sono applicate sulle superfici degli impennaggi, come distribuzione di pressioni sulla 
superfici, e poi vengono trasmesse alla fusoliera. Non sono dunque applicate direttamente alla 
fusoliera come simulato in queste analisi fem. 
 
 

















L’indice di failure massimo è 0.511. La struttura resiste ai carichi in maniera egregia. 
 
Anche il margine di sicurezza dei longheroni è positivo, sia in trazione che in compressione.  
                                                                      Analisi di failure secondo il criterio di Tsai Wo 
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Anzi tale margine è migliore che nelle altre due configurazioni. Ciò è dovuto al fatto che l’area 




Dall’analisi di buckling si ricava che anche questa configurazione ha una buona resistenza al 
buckling. Il fattore di buckling è 4.27. 



















 Conclusioni, Par.5.5 
 
Nel paragrafo precedente è stata analizzata la risposta della fusoliera soggetta alle forze 
esterne nelle tre configurazioni. Si è osservato che non ci sono grandi variazioni nella resistenza 
strutturale delle tre configurazioni. 
Confrontando le Configurazioni A e B si è osservato come cambiando solo il layout dei 
longheroni il fattore di buckling sia aumentato di 0.8. 
La configurazione C è leggermente più pesante delle altre. Pesa circa 0.150 kg in più. Tale peso 
è distribuito tra i longheroni. 
Il fattore di buckling per ciascuna configurazione è maggiore di 4. 
 
Questo vuol dire che affinchè la struttura vada in buckling occorrerà una forza 4 volte maggiore 
a quella applicata alla struttura. Si ricorda inoltre che il campo di forze applicato in queste 
analisi è quello più gravoso che l’aereo può incontrare nella sua fase operativa. 
Significa che la struttura, in tutte e tre le configurazioni, ha una buona resistenza al buckling. 
 
A causa di questa elevata resistenza, l’utilizzo di ordinate non risulta necessario. Al più possono 
essere impiegate ordinate  di forma, quelle che servono solo a mantenere la forma della 
struttura. Queste danno un contributo strutturale quasi nullo e per questo motivo devono 
essere leggere. 
Per questi motivi l’utilizzo di ordinate, almeno in questa fase di progetto, viene escluso. 
pg. 109 
 
Casomai si valuterà il loro utilizzo nella fase di Design successiva, quella più dettagliata, che non 
riguarda questo lavoro. 
 
La Configurazione scelta per il Merlo è la C. 
 
E’ vero che non ci  sono grandi differenze tra le 3, ma la C è quella che sembra garantire una 
migliore distribuzione dei carichi. 
 
Tale scelta è stata fatta anche tenendo in considerazione il fattore sicurezza. 
 
Premesso che bisognerebbe fare i calcoli sull’intera fusoliera, però una struttura nella 
Configurazione C potrebbe essere, se progettata in maniera adeguata, una struttura Fail-Safe. 
I  carichi sono ben distribuiti grazie agli otto longheroni.  
Il cedimento di un longherone, se opportunamente dimensionati, potrebbe non implicare il 
cedimento dell’intera struttura. 
 
Dall’altra parte invece il cedimento di un longherone nella Configurazione A o B potrebbe 
causare il cedimento dell’intero sistema. 
 
 
In conclusione è stato deciso di adottare per il Merlo una fusoliera nella configurazione C: 
 
1. 8 longheroni, in abete rosso, sezione a Ω e A = 56mm2, peso 0.6 kg 
2. Pelle in compensato di balsa, spessore t = 10mm, peso 7 kg 
3. Rinforzo in laminato di abete in prossimità degli attacchi degli impennaggi.  
Spessore del rinforzo t = 2mm, peso 0.224 kg. 
 























Nel capitolo precedente è stata dimensionata la coda. 
Questa, per aerei come il Merlo, è la parte meno rigida e dunque più debole della struttura. 
 
Sono stati dimensionati gli elementi della fusoliera: longheroni e pelle. 
Almeno in queste prime analisi preliminari si è deciso di non utilizzare delle ordinate, quelle di 
resistenza almeno. Il loro impiego non sembra necessario. Si potrebbero utilizzare delle ordinate 
di forma che, essendo leggere, non incidono più di tanto sul peso totale della struttura. 
Il loro impiego verrà valutato nei successivi step di design.  
 
Il passo successivo, ed è l’obiettivo di questo capitolo, è di prendere le dimensioni degli elementi 
calcolati nel capitolo precedente (longheroni e pelle) e applicarle all’intera fusoliera; vedere se 
con questa configurazione la fusoliera resiste al campo di forze a cui è soggetta e rinforzare 
eventualmente le zone più sollecitate. 
 
 
Si illustra brevemente la strada che verrà seguita: 
 
1. Analisi dell’intera fusoliera, Par. 6.1: in maniera analoga al capitolo precedente si crea il 
modello fem dell’intera fusoliera. Le dimensioni assegnate a longheronni e pelle saranno 
quelle calcolate nel capitolo precedente per la Configurazione C; 
 
2. Scatola dei longheroni, Par. 6.2: si introduce la scatola dei longheroni nel sistema e si 
analizza il grado di rigidezza che questa introduce nel sistema. 
 
3. Dimensionamento dei rinforzi, Par. 6.3: se dopo aver inserito la scatola dei longheroni la 
struttura non sarà ancora adeguatamente rigida, si provvederà  a dimensionare dei rinforzi 



















 Analisi dell’intera fusoliera, Par. 6.1 
 
In questo paragrafo si analizzerà la resistenza strutturale della fusoliera. Questa verrà 
considerata nella Configurazione C, cioè con 8 longheroni, come stabilito nel capitolo 
precedente. Per le dimensioni di longheroni e pelle si utilizzeranno quelle ricavate nel capitolo 
precedente per il dimensionamento della coda. 
Anche i materiali saranno uguali a quelli impiegati in quel capitolo. 
 
Per analizzare il comportamento dell’intera fusoliera alle sollecitazioni esterne si applica lo 
stesso metodo utilizzato nel capitolo precedente per lo studio della sola coda: 
 
1. Si crea un modello geometrico della struttura 
2. Si crea un modello fem 
3. Si impongono le condizioni al contorno/forze a tale modello 
4. Si lancia un’analisi statica lineare e si analizzano i risultati 
5. Si lancia un’analisi non lineare se analizzando i risultati si osserva che le condizioni affinchè 
l’analisi statica lineare sia valida non sono rispettate. 
 
 
Per prima cosa si è provveduto a creare un modello geometrico “semplificato”, adatto alle 
analisi fem. 
Il termine “semplificato” è stato spiegato nel capitolo precedente.  
Nelle analisi fem lo studio di una piastra, per esempio, può essere approssimato con lo studio 
della sua superficie media. Questo perchè lo spessore della piastra è molto minore delle altre 
due dimensioni, quindi in prima approssimazione è possibile considerare gli sforzi costanti 
lungo lo spessore. 
Approssimare la piastra con la sua superficie media significa aver creato un modello geometrico 
bi-dimensionale. Ciò implica l’utilizzo di un modello fem bi-dimensionale. 
Un modello geometrico bi-dimensionale permette di eseguire delle analisi più veloci rispetto ad 
uno tri-dimensionale, ed è inoltre più facile da utilizzare. 
 
Creare un modello “semplificato” serve perciò ad ottenere un modello fem che permetta delle 
analisi più rapide. Questo modello è idoneo nelle fasi di design preliminare come quelle svolte 
in questo lavoro. 
 
Le fasi di design del dettaglio prevedono invece l’utilizzo del modello geometrico reale, non più 
del “semplificato”. 
 
Il modello geometrico è stato creato come nel capitolo precedente. 
La fusoliera è  stata approssimata con una superficie e tramite l’utilizzo di piani è stata divisa in 
tanti piccoli “pannelli”.  
Questa suddivisione ha permesso di creare tante superfici bi-parametriche che sarà possibile 
meshare col meshatore “Isomesh” di Patran.  




















Dalla figura di sopra si può vedere il modello geometrico “semplificato” dell’intera fusoliera del 
Merlo. 
 
E’ un modello bi-dimensionale. In figura appare solo la superficie con la quale è  stata 
approssimata la fusoliera. I longheroni, che eventualmente sarebbero rappresentati con 
elementi mono-dimensionali, non appaiono. Questo perchè per simulare il loro 
comportamento basta attribuire la proprietà beam e il relativo materiale (l’abete) ai bordi dei 
pannelli su cui passano. 
 
 
Per creare il modello fem si è meshata la struttura con elementi CQUAD4 per la fusoliera, e 













                                                                                      Modello geometrico dell'intera fusoliera 
                                                                                Modello fem dell'intera fusoliera del Merlo 
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Gli elementi quadrangolari in bianco della figura rappresentano i CQUAD4, quelli in giallo i 
CBAR2 e simulano il comportamento dei longheroni. 
 
E’ da notare che nel modello fem sono visibili alcuni elementi finiti triangolari di colore verde. 
Questi sono i CTRIA3 e sono stati usati per meshare le zone che erano troppo irregolari per 
poter essere meshate con i CQUAD4. 
 
Nel modello sono visibili anche dei collegamenti rigidi RBE2 in prossimità degli attacchi delle ali. 
Serviranno  per trasmettere alla struttura il carico di portanza generato dalle ali. 
Nel paragrafo successivo si inserirà nella struttura  scatola + longheroni delle ali. La portanza 
verrà applicata direttamente sui longheroni e perciò gli RBE2 verranno eliminati. 
 
Infine, come fatto sempre nel capitolo precedente, si orienta nella stessa direzione la normale 
dei sistemi di riferimento locali di ogni elemento. In questo caso le normali sono state orientate 
verso l’esterno. E’ una operazione importante da eseguire poichè le forze di pressione che si 



















Una volta terminato il modello fem sono stati definiti vincoli e carichi applicati alla struttura. 
 
Le forze sono le stesse del capitolo precedente. 
Ci sono quelle di natura aerodinamica applicate sugli impennaggi e che verranno applicate alla 
fusoliera tramite collegamento rigido RBE2. 
Ci sono le forze inerziali dovute alla gravità. 
Rispetto al capitolo precedente ci sono pure le forze di portanza trasmesse alla struttura dalle 
ali. Come detto poco fa, il fenomeno verrà simulato in questa sede per mezzo di collegamenti 
rigidi RBE2. Nel paragrafo successivo verrà invece analizzato più in dettaglio inserendo nel 
modello la scatola dei longheroni. 
Nella realtà le ali trasmetterebbero alla fusoliera anche una forza di attrito e un momento 
torcente. Il loro valore è comunque molto minore di quello della portanza e dunque verranno 
trascurati in queste analisi. 
Lali = portanza delle ali = 5064 [N]  
                            Verifica della normale del sistema di riferimento locale per ogni elemento 
pg. 114 
 
Per i vincoli la situazione è invece più complessa. 
Nel capitolo precedente si era considerata la coda dell’aereo fissata alla cabina. 
Perciò si erano imposti spostamenti e rotazioni nulle per i bordi della fusoliera della coda che 
confinavano con la cabina. 
In questo caso si vuole simulare il comportamento dell’aereo in volo. La struttura sarebbe priva 
di vincoli e anche in movimento.  
Non essendo vincolato in nessun punto, può muoversi in ognuno dei 6 gradi di libertà di corpo 
libero.  
Vincolarlo al suocentro di massa  oltre che incorretto sarebbe impossibile dato che questo non 
sempre appartiena alla struttura. 
Quindi sarebbe impossibile, almeno in linea teorica, condurre un’analisi statica della struttura. 
 
Infatti nelle analisi statiche tramite elementi finiti si suppone che il modello non contenga 
meccanismi e che non possa muoversi come corpo rigido.  
Se una delle due ipotesi viene violata la matrice di rigidezza del modello diventa singolare e 
l’analisi statica in Nastran da come output un “Fatal Message”. 
Dunque si deduce che non è possibile applicare un’analisi statica ad una struttura priva di 
vincoli. 
 
Ciononostante Nastran ha una opzione incorporata, “Inertia Relief”, che permette di studiare 
anche strutture prive di vincoli, come l’aereo in questione, per mezzo di un’analisi statica. 
 
Come funziona l’Inertia Relief? 
Nastran usa l’inerzia (massa) della struttura per resistere ai carichi applicati.  
In base alla massa calcola l’accelerazione da impartire alla struttura affinchè le forze inerziali    
(F = m*a) equilibrino quelle applicate. In questo modo garantisce l’equilibrio statico del 
sistema, sommatoria delle forze e dei momenti pari a zero, anche se la struttura non è 
vincolata.  
Ne esistono di due tipi: 
 
1. Inrel -1, in cui si deve specificare un nodo (di solito il centro di massa) e i gradi di libertà sui 
quali si voglia che agisca. Nastran calcola le accelerazioni dovute ai carichi esterni in quel 
nodo, concentra la massa della struttura lì e genera delle forze che si oppongono ai carichi 
esterni mantenendo la struttura in equilibrio intorno a tale nodo. 
In altre parole il sistema viene approssimato ad un corpo puntiforme, il nodo, e si calcola 
l’equilibrio statico attorno a tale nodo. 
Nel caso di un aereo tale metodo non è efficace perchè si generano delle oscillazioni 
inesistenti attorno al CG e l’equilibrio risulta fasullo. In questi casi meglio ricorrere al 
secondo tipo di inertia relief. 
2.  Inrel -2, in cui non serve specificare un nodo perchè la struttura viene bilanciata attorno ad 
ogni nodo. I tempi di calcolo sono maggiori ma il risultato è corretto.  
 
Per attivare l’opzione “Inertia Relief” è necessario inserire nel Bulk Data del file .BDF il  
seguente comando: 








Avendo risolto il problema dei carichi e, soprattutto, dei vincoli è possibile lanciare un’analisi 













Dalle figure si osserva che la deformazione massima è di 14.3cm. 
 
Dato che la fusoliera è lunga circa 3.5m si ricade ancora nell’ipotesi di “piccoli spostamenti”. Ciò 
vuol dire che i risultati dati dall’analisi statica lineare sono attendibili e non occorre ricorrere ad 
un’analisi non lineare. 
 
Una deformazione del genere è comunque inaccettabile per i requisiti strutturali della 
fusoliera. 
Modello fem della fusoliera con illustrazione degli RBE2 che trasmettono alla struttura la portanza delle ali e 
rappresentazione degli elementi finiti CBAR2 che rappresentano i longheroni in forma tri-dimensionale 
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E’ anche vero che gli spostamenti massimi si verificano in prossimità degli attacchi delle ali. 
Perciò è lecito presupporre che l’inserimento dei longheroni possa irrigidire la struttura e 
diminuire il valore degli spostamenti massimi. Nel prossimo paragrafo si vedrà se ciò è vero o 
meno. 
 
Da questa prima analisi si nota che anche il bordo intorno alla cabina di pilotaggio si deforma di 
qualche centimetro.  
Tale deformazione deve essere ridotta notevolmente. Questo bordo è infatti a contatto con il 
cupolino della cabina di pilotaggio. Perciò bisogna che la sua deformazione sia la più piccola 
possibile.  
 
L’analisi di failure ha dato i seguenti risultati: 
 
 
                                                                                                    Analisi di filaure dell'intera fusoliera 
 
 
Anche dagli indici di failure si nota che la struttura deve essere rinforzata. 
Questa analisi ha permesso di capire quelle che sono le zone più delicate della struttura. 
 
Nei prossimi paragrafi si valuterà come rinforzare tali zone e di quanto. 
 
Tuttavia prima di applicare i rinforzi verranno introdotti all’interno della struttura alcuni 
elementi che incidono sulla rigidezza complessiva e che in questa prima analisi sono stati 
trascurati: longheroni + scatola, motore.  
 
Infine è da notare l’ottima risposta della coda che si deforma pochissimo. L’ordine di 
deformazione in tale zona è del millimetro, eccezion fatta per una ristretta zona in prossimità 
degli impennaggi dove la deformazione è poco meno di 3cm.  
Comunque nel capitolo precedente si è già detto che tale deformazione dovrebbe essere 
sovrastimata rispetto a quella reale: le forze aerodinamiche in coda che qui, per semplicità, 
sono state applicate direttamente alla fusoliera nella realtà sono applicate sulle superfici degli 
impennaggi e poi trasmesse alla fusoliera. Dunque la loro entità dovrebbe essere minore di 
quella del caso in analisi.   
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 Scatola dei longheroni, Par. 6.2 
 
Nel paragrafo precedente sono state analizzate le deformazioni massime a cui è soggetta 
l’intera fusoliera. Di seguito si riporta nuovamente il grafico delle deformazioni da due punti di 


































E’ stata riportata la stessa immagine osservata da due punti di vista differenti per comprendere 
meglio le zone soggette a deformazione massima. 
Queste corrispondono all’incirca alle zone in cui sono situati gli attacchi delle ali,la zona 
inferiore della fusoliera, quella sotto il pilota, e quella intorno alla cabina di pilotaggio. 
 
E’ opportuno precisare che le analisi del paragrafo precedente sono state condotte utilizzando 
un collegamento rigido RBE2 per simulare la trasmissione della portanza sulla fusoliera.  
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Questo tipo di collegamento è penalizzante in quanto trasmette un carico alla struttura 
maggiore di quello che si avrebbe nella realtà. 
D’altra parte a fronte di una accuratezza minore, permette di rappresentare facilmente 
fenomeni fisici complessi. 
 
L’obiettivo del paragrafo è perciò sostituire tale collegamento con il sistema 
scatola+longheroni. 
L’inserimento di tale sistema nella struttura dovrebbe aumentare la rigidezza della fusoliera.  
In teoria con l’utilizzo della scatola ci si aspetterebbe delle deformazioni massime minori 
rispetto a quelle calcolate nel paragrafo precedente e anche più prossime a quelle che 
sarebbero le deformazioni reali. 
 
 
Per prima cosa si modella la scatola dei longheroni. 
Longheroni delle ali e scatola sono oggetto di tesi di un altro collega. 
Qui verrà modellata una scatola che non sarà quella denitiva impiegata nel Merlo. Per questo ci 
penserà il collega. Quello che si farà è dimensionare in via preliminare una scatola che resista al 
campo di forze a cui  è soggetta e vedere se il suo inserimento nel modello fem irrigidisca la 
fusoliera. 
 
Per tale dimensionamento Sambin ha fornito i seguenti dati: 
1. Apertura alare 1.80m 
2. Sezione dei longheroni: 10x10 [cm2] 
3. Materiale impiegato: abete rosso. 
 




















Rappresentazione della scatola e dei longheroni in Patran. I longheroni sono rappresentati dagli elementi finiti CBAR2 
visualizzati in forma tri-dimensionale e di colore giallo nel disegno di sopra preso da Patran. Invece la scatola dei longheroni 
è stata pensata come un parallelepipedo cavo, modellata con elementi CQUAD4 (bianchi in figura). 
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La scatola è stata pensata come una scatola vuota a forma di parallelepipedo. Nel modello fem, 
a causa dello spessore di molto minore alle altre dimensioni, è stata considerata solo la 
superficie media di tale parallelepipedo.  
Nel modello fem la scatola è diventata quindi un elemento bi-dimensionale ed è stato meshato 
con elementi CQUAD4 (elementi quadrangolari in bianco in figura) 
 E’ creata con compensato di abete. 
 
I longheroni delle ali sono stati pensati come elementi monodimensionali (la loro lunghezza 
complessiva è di 1.8m e hanno una sezione di appena 10x10 cm2) a cui è stata associata la 
proprietà di beam. 
Creati in abete massiccio. 
 
 



















Dalla rappresentazione del complesso  scatola+longheroni di sopra, si osserva che l’area delle 
faccie più  piccole del parallelepipedo (cioè le superfici 3 e 4) è maggiore di quella della sezione 
dei longheroni. 
La prima è pari a 0.0196m2 .  
La sezione dei longheroni ha un’area invece di 0.01m2. 
Ciò vuol dire che il contatto longherone-scatola è limitato solo alla zona in cui i due elementi si 
toccano sulle superfici 3 e 6. 
 
Perciò queste due superfici della scatola sono quelle maggiormente sollecitate. 
Magari una scatola più piccola, con tutte le pareti del parallelepipedo a contatto con i 
longheroni, avrebbe permesso di distribuire gli sforzi che i longheroni trasmettono alla scatola 
in maniera più equa. 
Si ribadisce però che quella che si sta utilizzando non è la configurazione di ottimo della scatola, 
ma solo una configurazione campione che serve per farsi un’idea del livello di rigidezza che la 
scatola conferisce alla struttura. 
 
                                                                            Modello geometrico della scatola dei longheroni 
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Una volta creato il modello fem della scatola si sono imposte le condizioni al contorno. 
La superficie 2, la base inferiore del parallelepipedo, è stata vincolata con un fissaggio.  
Così si simula il fatto che  tale superficie sia fissata alla base inferiore della fusoliera. 
Ai longheroni invece sono stati applicati i carichi di portanza delle ali tramite collegamenti rigidi 
RBE2. 
 
Per quanto riguarda l’applicazione delle forze c’è da fare un’osservazione. 
Se si osserva l’immagine del modello fem della scatola, si vede come siano stati eliminati due 
elementi CBAR2 dei longheroni, quelli che avevano un nodo sulle faccie del parallelepipedo, e 
sono stati sostituiti con due collegamenti rigidi RBE2. 
Si cerca ora di spiegare il motivo di questa scelta. 
Gli elementi CBAR2 hanno 6 gradi di libertà. Hanno rigidezza elastica, flessionale e torsionale. 
I CQUAD4 invece hanno solo 5 gradi di libertà. Per questi elementi non è consentita la 
rotazione intorno alla normale alla superficie.  
La mancanza del grado di libertà è dovuto al fatto che per loro non è stata inserita in Nastran la 
rigidezza per questo grado di libertà.  
In realtà questi elementi sono dotati di una matrice di rigidezza fittizia che ha un valore molto 
piccolo. Se l’elemento subisce una rotazione intorno alla sua normale, Nastran utilizza questa 
matrice fittizia per ricavare la risposta dell’elemento alla rotazione.  
Se tale matrice non esistesse allora il programma non potrebbe calcolare la risposta 
dell’elemento in termini di deformazioni, tensioni etc.. e darebbe come output “Fatal 
Message”. Cioè il programma informerebbe che non è stato possibile fare quella seguente 
analisi. Il motivo è appunto che gli elementi CQUAD4 non sono dotati di rigidezza per la 
rotazione intorno alla normale. 
La rigidezza fittizia che MSC ha inserito per i CQUAD4 serve appunto a non far fallire le analisi 
qualora si presentino problemi del genere.  
Le analisi vanno a termine però i risultati non sono tanto precisi. Se Nastran utilizza la rigidezza 
fittizia per gli elementi quadrangolari allora è probabile che la distribuzione delle tensioni che 
darà in output non rispecchi completamente quella che si verifica nella realtà. 
Lo stesso Nastran avverte di tale rischio: durante le fasi di calcolo sul terminale appare una riga 
che avverte delle possibili difficoltà di calcolo. 
Per ovviare al problema dell’utilizzo delle rigidezze fittizie, quando si simula un modello piastra-
trave come quello di sopra non si collegano i due elementi ma si usa il trucco di collegargli  
tramite collegamenti rigidi RBE2.  
In questo modo si evita che un’eventuale torsione della trave possa indurre una rotazione della 
piastra intono alla sua normale. 
Anche la distribuzione degli sforzi che si ottiene da questo modello “modificato” non dovrebbe 
rispecchiare esattamente quella che si otterrebbe in realtà ma è comunque più accurata di 
quella che si ricava tramite l’utilizzo della rigidezza fittizia. 
 
















Le deformazioni sono dell’ordine del millimetro. Può ritenersi valida l’ipotesi di “piccoli 
spostamenti”. Di conseguenza è giustificata l’analisi statica lineare. 
 




Si osserva come il peggior indice di failure è 0.439, abbondantemente sotto l’unità. La scatola 
dunque è non è a rischio failure. 
 
Anche il margine di sicurezza, sia a trazione che a compressione dei longheroni è positivo per 
tutti gli elementi CBAR2. Anche i longheroni non sono in pericolo di failure. 
 
 
Quella trovata è dunque una configurazione scatola-longheroni soddisfacente. 
Sicuramente non è quella ottimale, però subisce delle deformazioni piccole (dell’ordine del 
millimetro) e non vi è alcun rischio che vada in failure. 
                              Rappresentazione delle deformazioni del sistema scatola+longheroni dovute alla portanza delle ali 
                                                                                               Indici di failure peggiori della scatola 
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Ricapitoliamo le caratteristiche della scatola: 
 
forma: parallelepipedo  
dimensioni: 0.3 x 0.14 x 0.14 [m3] 
materiale: compensato di abete rosso di spessore t = 0.004 [m] 
peso: 0.340 [kg] 
 
 




                                                                                                    Modello fem fusoliera - scatola dei longheroni 
 
 
Poi si sono imposti vincoli e forze.  
Nella realtà la base inferiore della scatola è fissata alla fusoliera. Si è simulato tale vincolo 
collegando, tramite collegamenti rigidi RBE2, 6 punti della superficie inferiore della scatola con 
diversi punti della fusoliera posti nelle vicinanze. 
Determinati i vincoli, restano da specificare le forze applicate alla scatola e ai longheroni. 
 

























Questa immagine permette di fare due osservazioni interessanti sulle forze applicate. 
 
La prima è la modalità con cui è stata applicata la forza di portanza sui longheroni.  
Nel modello precedente, quello senza ne longheroni ne scatola, la portanza era applicata 
direttamente sulla fusoliera tramite collegamenti rigidi RBE2.  
Ora invece viene applicata sui longheroni. Resta da capire il modo nel quale tale forza si 
trasmetta alla geometria. 
In prima approssimazione si può considerare la portanza applicata in maniera costante su tutti i 
longheroni. 
Per simulare questo comportamento, dalla sezione Loads/Boundary Condition di Nastran, si 






Con questo comando Nastran applica la stessa forza a tutti i nodi della geometria selezionata.  
Per definire completamente il comando mancano due quantità da definire: 
1. Selezionare la geometria su cui si vuole applicare tale forza; 
2. Definire l’entità della forza. 
 
In “Select Application Region” si seleziona la geometria che rappresenta I longheroni. 
In “Inpt Data” si inserisce il valore della forza. 
La forza di portanza complessiva agente sulle ali è:  
 
5064 [N] x 2 = 10128 [N],       portanza per ala x numero di ali 
 
I longheroni sono meshati con elementi rigidi CBAR2. Nella fase di meshatura sono creati 30 
nodi su di essi. 
                                                                               Modello fem fusoliera - scatola dei longheroni 
pg. 124 
 
Ciò significa, affinchè la portanza sia distribuita in maniera uniforme sui longheroni, che su ogni 
nodo dei longheroni agisca una forza di portanza pari a 338 [N], pari ad 1/30 del valore 
complessivo di portanza. 
Il risultato di questa distribuzione uniforme è visibile dalla figura del modello fem di sopra. 
 
 
L’immagine di sopra permette di fare anche un’altra osservazione importante.  
I longheroni sono meshati con elementi rigidi mono-dimensionali CBAR2 che hanno 6 gradi di 
libertà. 
La fusoliera invece con elementi quadrangolari CQUAD4, aventi 5 gradi di libertà (non sono 





Il collegamento tra fusoliera è longherone, così come quello tra longherone e scatola, è simile a 




                                                                                                       Sistema piastra-trave disegnato in Patran 
 
Il problema di queste configurazioni è il seguente: 
gli elementi CQUAD4 con i quali si mesha la piastra non hanno rigidezza per il moto rotatorio 
intorno alla normale alla loro superficie.  
Se la trave fosse soggetta a torsione, allora implicherebbe un moto della piastra proprio nella 
direzione non consentita dai  CQUAD4. 
In teoria l’analisi dovrebbe interrompersi e Nastran dare come output “Error Message”. 
Nella realtà i programmatori della MSC hanno dotato gli elementi CQUAD4 di una rigidezza 
fittizia per la rotazione intorno alla normale alla loro superficie. 
Questa rigidezza ha un valore molto piccolo ma permette, nel caso capiti una situazione come 
quella descritta sopra, di portare a termine le analisi senza dare errori. 
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Nella realtà i risultati, in termini di distribuzione degli sforzi etc.., non saranno tanto accurati e 
lo stesso Nastran avvertirà l’utente delle difficoltà riscontrate durante la fase di calcolo con un 
messaggio che appare sul terminale. 
Per evitare una situazione del genere, si evita un collegamento diretto tra trave e 
piastra.L’elemento CBAR2 della trave in prossimità della piastra viene eliminato e il 
collegamento tra i due componenti viene fatto tramite collegamento rigido RBE2.  
 
In questo modo si evita che un’eventuale torsione della trave induca la piastra ad un moto 
rotatorio intorno la normale alla sua superficie.   
Lutilizzo degli RBE2 da risultati, in termini di distribuzione di tensioni etc..., che non 
rappresentano la situazione reale ma che comnque sono più accurati dei risultati delle analisi in 
cui Nastran usa la rigidezza fittizia. 
 
Un discorso analogo era stato fatto durante la fase di dimensionamento scatola – longheroni. 
 
Di seguito si riporta un’immagine che rappresenta il collegamento fusoliera – longherone 














Una volta definiti vincoli e carichi applicati al nuovo sistema fusoliera+longheroni+scatola, si è 








                                                                                     Deformazioni massime del sistema fusoliera+scatola+longheroni 
 
 
La deformazione massima è 9.34cm. 
Valgono ancora le ipotesi di piccoli spostamenti, i risultati della analisi statica lineare possono 
essere considerati attendibili. 
L’inserimento della scatola dei longheroni ha comportato un aumento notevole della rigidezza 
della struttura, come tra l’altro ci si aspettava. 
La zona intorno la cabina di pilotaggio, soprattutto quella sopra la testa del pilota, subisce 
ancora deformazioni inammissibili. Dovrà essere rinforzata. Comunque anche questo problema 
era già atteso. 
 
L’analisi di failure da invece i seguenti risultati: 
 
 




Dall’analisi degli indici di failure, si osserva che la zona più critica è quella intorno alla cabina di 
pilotaggio.  






Prima di dimensionare i rinforzi da applicare alle parti più deboli della struttura viene inserito il 
motore all’interno della struttura. 
In questo modo si potrà valutare il grado di rigidezza che esso conferisce alla struttura e solo 
dopo verranno dimensionati i rinforzi. 
 
L’idea iniziale del progetto era quella di montare un motore Polini Thor, motore da 36 hp e 
peso a secco di 20 kg. 
Strada facendo Sambin ha cambiato idea. Vorrebbe provare ad utilizzare per il Merlo un 
motore Rotax 912 A/F. E’ un motore di cilindrata 1200 cc, da 80 hp e con peso a vuoto di 55 kg.  
 
Questo motore aumenta il rapporto potenza/peso del  velivolo e permette di sperimentare un 
volo più brioso, cioè permette di fare acrobazie in volo impossibili da fare con la potenza 
massima fornita dal Polini. 
 
L’obiettivo è perciò vedere come un motore pesante più del doppio rispetto a quello pensato 
inizialmente, incida sulla rigidezza della struttura e se il suo utilizzo comporti la necessità di 
rinforzare la struttura ed, eventualmente, l’entità di tale rinforzo. 
 
Il primo passo è inserire il motore all’interno del modello fem. 
 
Il motore verrà modellato come un elemento zero-dimensionale, cioè come una massa 
concentrata applicata nel baricentro del motore stesso.  
 
 
In Patran la procedura da seguire per creare tale elemento è la seguente: 
 







In “Input Properties” si inserisce la massa del motore, peso a vuoto 55 kg , e le inerzie, Ixx, Iyy 
e Izz. Le inerzie danno l’informazione di  come la massa è distribuita nello spazio intorno al 
proprio baricentro. Conoscere la distribuzione delle masse è utile nel calcolo dei carichi di 
accelerazione. 
 
2. Dopo viene creato manualmente un nodo. Tale nodo viene posto nel punto in cui si è 
creata la proprietà zero-dimensionale del motore. 
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3. Si crea l’elemento finito che rappresenta il motore. Nella sezione “Meshing” di Patran, si 







In “Select Exsisting Property” si selezione la proprietà zero-dimensionale del motore create 
al punto 1. 
Come nodo dell’elemento si prende quello creato al punto 2. 
 
Completando questa procedura si è creato l’elemento zero-dimensionale “motore”. 
 
Resta da collegarlo alla fusoliera. Il  modo con cui verrà definito tale collegamento inciderà sulla 
rigidezza conferita alla struttura ma anche sul modo col quale il peso del motore verrà 
distribuito sulla fusoliera. 
 
La progettazione del castello motore, cioè del dispositivo che collega fusoliera a motore, è stato 
oggetto di tesi di un altro collega. 
 
Qui il motore verrà collegato tramite collegamento rigido RBE2.  
Il nodo indipendente sarà quello rappresentante l’elemento “motore”. I nodi dipendenti 
coincideranno invece con i punti del parafiamma sui quali è posto il castello motore. 
 
E’ importante fare una precisazione sul materiale impiegato per il parafiamma. 
Il parafiamma è la parte della fusoliera posta a contatto col motore.  
Il motore è l’unico punto importante dal punto di vista aerodinamico del Merlo, cioè il punto in 
cui si verifica un gradiente termico interessante. 
Tutto il resto del “sistema Merlo” non è soggetto ad alcun problema di  tipo termodinamico. 
 
Di solito è buona prassi isolare termicamente il motore dal resto della fusoliera. In questo caso, 
a causa dell’utilizzo  di una fusoliera in legno,  dunque altamente infiammabile, tale isolamento 
è ancora più importante.  
 
Un guasto al motore potrebbe  generare delle fiamme che potrebbero espandersi rapidamente 
su tutta la fusoliera se questa non fosse opportunamente isolata dal punto di vista termico. 
 
La soluzione scelta per il Merlo è la seguente. 
La parete parafiamma è costituita dello stesso materiale della fusoliera, cioè un compensato di 
balsa dallo spessore totale di 1 cm. E’ formato da fogli da 10 fogli da 1 mm ciascuno,incollati 
con venature incrociate, come un composito cross-ply, per creare delle proprietà meccaniche 
omogenee.  
La scelta è lecita: tale zona non è soggetta direttamente a momenti flettenti, dunque non è 
soggetta ne a sforzi di trazione ne a quelli di compressione. Sarà soggetta a sforzi di taglio 
dovuti alla forza peso del motore, più i carichi provenienti dal resto della fusoliera.  
Le caratteristiche del materiale impiegato sono perciò compatibili col campo di forze a cui 
l’elemento è soggetto. 
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Le caratteristiche della parete parafiamma sono: 
 
1. Area totale = 0.21 m2 
2. È costituita dallo stesso compensato di balsa di cui è composta la fusoliera, spessore = 1 cm 
3. Peso della parete parafiamma = 0.336 kg. 
 
Il parafiamma deve anche isolare termicamente la fusoliera dal motore. Su questa viene perciò 
aggiunto uno strato di depron, un polistirene estruso laminato, materiale ignifugo con buone 
proprietà di isolante termico.  
 
Per la sua reazione al fuoco (il grado di partecipazione di un materiale combustibile al fuoco al 
quale è sottoposto) fa parte della “Euroclass E”.  
La Euroclass è la classificazione dei materiali in base alla reazione al fuoco.  
La classe E riguarda i materiali combustibili non facilmente infiammabili.   
 
 
Lo strato di depron verrà incollato alla parete del parafiamma. 
E’ trovabile sul mercato negli spessori di 3 e 6 mm.  
 
Ha una densità di ρ = 40 kg/m3. 
 
Un altro vantaggio del depron è che non assorbe né acqua né umidità: evita il passaggio del 
vapore acqueo, offrendo protezione dall’umidità alla parete della fusoliera (il legno è un 
materiale igroscopico, quindi tende ad assorbire il vapore acqueo dell’ambiente in cui si trova). 
Ricapitolando. 
In questo modello si è pensato di costruire il parafiamma in balsa e dotarlo di uno strato 
ignifugo di Depron. 
Il compensato di balsa ha delle proprietà meccaniche migliori del Depron.  
Perciò è ragionevole considerare la resistenza meccanica del parafiamma dovuta solo al 
compensato di balsa.  
Il Depron avrà il compito di isolare termicamente la fusoliera dal motore. 
 
Dunque è lecito considerare il parafiamma formato solo da compensato di balsa nel modello 
fem. 
 
Si trascurerà il contributo dato alla resistenza meccanica dal Depron, ma no la sua massa.  
Il suo contributo al peso totale è davvero molto basso, a causa della bassa densità. 





Fatte queste premesse, si è lanciata l’analisi statica del modello e se n’è analizzata la risposta in 





                                                                            Deformazioni massime della fusoliera+longheroni+motore da 50 kg 
 
 
La deformazione massima è sempre minore di 10 cm. E’ sempre valida l’ipotesi di piccoli 
spostamenti e dunque i risultati dati dall’analisi statica sono attendibili. 
 
Le deformazioni massime sono aumentate con l’aggiunta del motore alla struttura. La cosa era 
preventivata. 
La presenza del motore si traduce, almeno in prima approssimazione, in una forza peso = 
Mmotore x g applicata nel centro di massa del motore.  
Questa forza peso induce un momento flettente sulla fusoliera. Con la presenza del motore la 
fusoliera è perciò maggiormente sollecitata. 
Per lo stesso motivo, dall’analisi di failure, si vede come peggiorano gli indici di failure: 
 
 





E’ interessante notare come l’indice di failure del parafiamma sia abbondantemente sotto 





 Dimensionamento dei rinforzi, Par. 6.3 
 
Si passa ora al dimensionamento dei rinforzi.  
 
Il materiale impiegato sarà il compensato di abete. 
 
Le zone da rinforzare possono essere dedotte dalle immagini di sopra, quelle relative agli indici 
di failure e alle deformazioni massime: la zona della fusoliera nell’intorno della cabina di 
pilotaggio, e quella in prossimità del contatto con i longheroni delle ali. 
 
Si procederà per tentativi. Si parte aggiungendo alle zone maggiormente sollecitate un rinforzo 
di compensato di abete da 2mm, formato da due fogli da 1mm ciascuno incollati con venature 
incrociate.  
Se tale rinforzo non sarà sufficiente si provvederà ad aggiungerne di ulteriore fino a che non si 
raggiungeranno i requisiti strutturali necessari. 
In questo modo si eviteranno sovradimensionamenti inutili. 
 




                                                                                              Modello geometrico della fusoliera 
  
 
L’aerea totale rinforzata è = 0.811 m2 
Un rinforzo con 2mm di abete comporta un incremento di peso pari a: 0.65 kg. 
 




          
                                                                                 Deformazioni massime della fusoliera rinforzata 
 
La deformazione massima è 5.27 cm. Prima era 9.9 cm. Significa che con un rinforzo, dal peso 
complessivo di 0.65 kg, la deformazione massima si è quasi dimezzata. 
 
Un’analisi degli indici di failure da invece i seguenti risultati: 
 
    
                                                                      Indici di failure secondo il criterio di Tsai Wo della fusoliera con rinforzi 
 
L’indice di failure massimo raggiunto è pari a 1.31. 
Tale indice è ancora maggiore dell’unità, anche se di poco. La zona maggiormente sollecitata è 
ancora quella intorno al cupolino della cabina di pilotaggio. Tale zona necessita di un ulteriore 
rinforzo. 
Da notare invece come il resto della struttura risponda molto bene alle sollecitazioni esterne. In 




Il passo successivo è rinforzare maggiormente la zona della fusoliera intorno la cabina di 
pilotaggio. La cosa era attesa, in quanto già nella fase preliminare di design si era individuata 
tale zona come zona critica che necessitava di rinforzo. 
 
La zona che verrà ulteriormente rinforzata èquella indicata in arancione nel modello 
geometrico in figura: 
 
 
                                                                                                  Modello geometrico della fusoliera 
  
 
Anche questa zona è stata rinforzata con compensato di abete rosso.  
 
Per ottenere un risultato soddisfacente, cioè un risultato che dia  spostamenti massimi 
contenuti e indici di failure minori dell’unità in tutta la struttura, si è proceduto per tentativi.  
Si sono aggiunti 2mm di compensato di abete alla volta (ponendoli con venature incrociate per 
garantire proprietà meccaniche omogenee in tutte le direzioni) e per ogni aggiunta si è lanciata 
l’analisi statica. Il processo è stato interrotto qnd i risultati hanno rispettato i requisiti imposti 
(in termini di spostamenti massimi e indici di failure). 
 
Si è ottenuto che lo strato di abete necessario a soddisfare i requisiti è pari a 8 mm. 
 
L’area riguardante tale rinforzo è pari a 0.35 m2. 
 
Ne segue che un rinforzo del genere comporti un aumento di peso ricavato dalla seguente 
formula: 
 
Mrinforzo_cabina = A x t x ρ 
 
e pari a 1.12 kg. 
 
I risultati in termini di spostamenti massimi dell’intera fusoliera con l’aggiunta di quest ultimo 




           
                                              Fringe degli spostamenti massimi della fusoliera con l’aggiunta del rinforzo intorno la cabina 
 
Dalla figura di sopra, si osserva come lo spostamento massimo nel bordo della fusoliera intorno 
la cabina si ha nella parte sopra la testa del pilota. Tale spostamento è pari a 4.47 cm. 
Rinforzando il bordo della fusoliera intorno la cabina tale spostamento si è ridotto di circa 1 cm. 
 
Riguardo gli indici di failure si ottiene il seguente risultato: 
 
 
                                                              Indici di failure, secondo il criterio di Tsai Wo, della fusoliera completa di tutti i rinforzi 
 
L’indice di failure massimo è pari a 0.93. E’ sotto l’unità, vuol dire che l’intera struttura è in 
grado di reggere le sollecitazioni a cui è soggetta. 
 
Nella realtà ci si aspetta dei risultati migliori di questi. Nella struttura và inserito il serbatoio del 
carburante, il sedile e la plancia dei comandi. Tali elementi conferiranno alla struttura una 







Il Merlo ha un paracadute, posto dietro la cabina di pilotaggio, come dispositivo d’emergenza. 
In ultimo si studia se una struttura dimensionata come sopra è in grado di resistere alla forza 
derivante dall’apertura del paracadute. 
 
Tecnicamente il paracadute è un deceleratore dinamico in grado di imprimere, a un corpo 
sottoposto a caduta libera nell’atmosfera, alla velocità di regime un’accelerazione uguale e 
contraria all’attrazione gravitazionale, rallentandone dunque la discesa verso il suolo, 
attraverso una resistenza aerodinamica nel fluido aeriforme atmosferico. 
 
In pratica aprendo il paracadute, la struttura sarà sottoposta diretta verso l’alto che in questo 
caso verrà considerata pari alla forza peso dell’aereo. In realtà la forza a cui sarà soggetto 
l’aereo sarà minore della forza peso: volendo avere un certo margine di sicurezza si è deciso di 
considerare una forza di entità maggiore. 
 
Resta da modellare in Patran tale forza.  
 
Si è creato un nodo alla stessa distanza dall’aereo in cui si trova il paracadute durante la caduta 
libera. 
 
Su tale nodo viene applicata la forza causata dall’apertura del paracadute. 
 
Il Merlo pesa circa 120 kg. Nell’ipotesi peggiore possibile il paracadute genererà una forza 
diretta verso l’alto di modulo pari a  
 
F = MMerlo x g 
 
Dove MMerlo = massa dell’intero aereo, cioè 120 kg, 
g = costante gravitazionale 
                 In questo caso sarà: 
F = 1180 [N]. 
 
Tale forza verrà trasmessa alla struttura tramite collegamento rigido RBE2.  
Il nodo indipendente sarà quello appena creato su cui è applicata la forza. 
I nodi dipendenti saranno quelli che si trovano nella zona degli attacchi fusoliera-bretelle. 
 
 





Modello fem del Merlo. Da notare il collegamento rigido RBE2, su cui è applicato una forza di 1180 N verso l’alto,usato per simulare l’apertura 
del paracadute 
                                    
Dopo aver inserito la forza del paracadute nel modello fem si è lanciata l’analisi statica. 
 
Le deformazioni massime che la struttura subisce sono le seguenti: 
 
 
                                                                                     Deformazioni massime subite dalla fusoliera nel caso il paracadute si apra        
 
 
La figura di sopra mostra come la fusoliera riesca a resistere molto bene alla forza generata 









L’analisi di failure da invece il seguente risultato: 
 
 
                              Indici di failure della fusoliera nel caso in cui questa sia soggetta alla forza generata dall’apertura del paracadute 
 
Anche qui si può osservare l’ottima risposta della fusoliera. L’indice di failure peggiore è 
ampiamente sotto l’unità. 
 
 
Conclusione: una fusoliera così dimensionata resiste anche alla forza generata dall’apertura del 
paracadute. Dati i margini di sicurezza ottenuti dai risultati delle analisi fem,  non c’è bisogno di 
alcun rinforzo aggiuntivo. 
 













                                                          Report finale, Cap. 7 
 
 
E’ il capitolo conclusivo del lavoro. 
 
Si riporteranno in forma sintetica tutte le caratteristiche dei vari elementi strutturali  




























Report finale, Par. 7.1 
 
Si è  utilizzata una fusoliera semimonoscocca. 
 
L’utilizzo delle ordinate non è stato necessario. La struttura ha dato buoni risultati in termini di 
resistenza e resistenza al buckling anche senza il loro utilizzo.  
 
Non si esclude l’utilizzo di ordinate di forza in zone critiche, come per esempio nella zona 
dell’attacco tra longherone e fusoliera. Tuttavia tale decisione potrà essere presa solo dopo 






Si è utilizzata una fusoliera con 8 longheroni. Tale scelta ha garantito una distribuzione degli 
sforzi più equa. 
 
Inoltre e’ quella che permette anche di ottenere una struttura fail-safe: la struttura non 
dovrebbe andare in failure anche se un longherone si rompesse. 
 
Per questo elemento è stato impiegato l’abete rosso. 
 






L’area di tale sezione è 56 mm2. 
 




                                              Rappresentazione 3-D degli elementi finiti monodimensionali (C-beam) associati ai longheroni 
 
Una sezione di questa forma è sembrata quella che riesce a garantire i migliori risultati in 
termini di rigidezza flessionale rispetto a sezioni di area circa uguale ma di forma diversa. 
 
L’unico dubbio riguardo l’utilizzo di tale sezione potrebbe essere sulla superficie di incollaggio 
tra i longheroni e la pelle della fusoliera. Tale superficie è abbastanza limitata e potrebbe 
ridurre la forza di incollaggio. 
 
Il dubbio può essere risolto solo conducendo analisi fem più complesse, dove i longheroni non 
verranno più trattati come elementi mono-dimensionali bensì come bi-dimensionali. In tal caso 
si potrà valutare l’effettiva forza di incollaggio garantita da questa sezione a Ω.  
 
Questo tipo di analisi non è stata eseguita in questo lavoro. 
 





La pelle della fusoliera è fatta di balsa. Tale legno è stato impiegato in fogli da 1 mm ciascuno, 
incollati tra loro con venature incrociate (stessa tecnica utilizzata per creare compositi cross-
ply).  
 
Sono stati incollati 10 fogli di balsa.  
Dunque si è utilizzato uno spessore t = 10 mm.  
 
La superficie totale della pelle è pari a 4.58 m2. 
 
Un rivestimento di balsa come quello appena descritto comporta un peso dovuto a: 
 








Scatola dei longheroni 
 
E’ a forma di parallelepipedo.  
 
Le sue dimensioni sono: 0.3 x 0.14 x 0.14 [m3] 
 
E’ fatta di compensato di abete rosso. Sono stati incollati quattro strati di abete, dallo spessore 
di 1 mm ciascuno, con venature incrociate utilizzando la stessa tecnica del compensato di balsa 
vista poco fà per la creazione della pelle della fusoliera. 
 






I punti più sollecitati della fusoliera sono stati rinforzati con compensato di abete, sempre 
creato con la tecnica appena vista pure per la scatola dei longheroni: fogli da 1 mm incollati con 
venature incrociate. 
 
Le zone segnate in arancione nel disegno di seguito sono state rinforzate con uno strato di 
compensato di abete dello spessore di 4 mm. 
 
 
                                                                                            Modello geometrico della fusoliera del Merlo in Patran 
 
L’area della fusoliera necessitante di tale rinforzo è pari a 0.74 m2. 
 






Il bordo della fusoliera intorno alla cabina di pilotaggio ha necessitato di un ulteriore rinforzo.  
In tal caso è stato necessario impiegare 8 strati di abete, per un risultato di un compensato 
spesso 8 mm. 
 




                                                                                      Modello geometrico della fusoliera del Merlo in Patran 
 
 
L’ area soggetta a tale rinforzo è 0.35 m2. 
 
Lo spessore è 8mm. 






E’ ricoperto da uno strato di 3 mm di Depron, un polistirene estruso laminato, ignifugo e ottimo 
isolante termico.  
 
Serve per isolare termicamente il motore, unico punto termodinamicamente interessante del 
Merlo, dalla resto della struttura. 
 
Fondamentale è il fatto che sia ignifugo, specie considerando il fatto che il legno è un materiale 
altamente infiammabile. 
 
La densità del Depron è molto bassa, ρ = 40kg/m3. 
 
Dunque lo strato di Depron impiegato sul parafiamma avrà un peso di: 
 




La parete parafiamma è costituita da uno strato di compensato di balsa dallo spessore di 1 cm 
uguale a quello impiegato per la pelle della fusoliera. 
Il parafiamma ha una superficie di 0.21 m2. 
Il suo peso sarà perciò di 0.336 kg. 
 
Sommando i pesi di tutti gli elementi si ricava il peso totale della struttura dimensionata. 
 
Questo è pari a: 
 





 Sviluppi futuri, Par. 7.2 
 
Ad oggi la fase di progettazione dell’aereo è ancora in corso.  
Diversi componenti sono ancora oggetto di studio. 
 
Nesssuno studio risulta ancora realizzato sulla dinamica del velivolo. 
 
Il Prof. Sambin spera di iniziare a costruire il Merlo il prima possibile, una volta terminata la fase 
di design dell’ aereo. 
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                                                                  APPENDICE A, Struttura del legno1 
 
 
Il legno costituisce la parte interna del tronco e dei rami di un albero e degli arbusti. Esso viene 
prodotto da uno strato di forma anulare detto cambio.Il legno del tronco assume le tre funzioni di 
sostegno, immagazzinamento e trasporto. L’ albero può adattare molto bene le proprietà del legno 
alle esigenze legate a queste tre funzioni. La sua composizione chimica rimane invariata; le sue 
proprietà sono influenzate dal modo in cui le sostanze chimiche  principali vengono assemblate a 
formare la struttura micro e macroscopica del legno stesso. 
Fondamentalmente la struttura del legno può essere esaminata a cinque livelli: 
6. A livello della struttura del tronco; 
7. A livello della struttura macroscopica; 
8. A livello della struttura microscopica; 
9. A livello della struttura nanoscopica; 








L’obiettivo dei prossimi paragrafi è quello di analizzare la struttura del legno, soprattutto a livello 
microscopico e molecolare. 
 
                                                          
1 Questa appendice è stata scritta solo per interesse accademico. Da informazioni sulla struttura e le proprietà del 
legno più dettagliate di quelle date nel capitolo 2 ma non è fondamentale ai fini del dimensionamento della fusoliera.  
Ho ritenuto interessante approfondire la conoscenza di questo materiale, nonostante ormai sia considerato un 
materiale obsoleto per molte branche dell’ingegneria, poiché mi erano ignote non avendolo mai studiato durante il 
mio percorso accademico. 
pg. 147 
 
Struttura del tronco 
 
Osservando la sezione di un tronco  non scortecciato si  possono riconoscere ad occhio nudo, a 
seconda della specie legnosa, dall’ esterno verso l’interno: 
 
1. La corteccia: divisibile in corteccia interna (o libro) nella quale scorre la linfa elaborata dalle 
piante, E corteccia esterna, costituita dalle parti morte del libro che sono state spinte verso 
l’esterno dalle nuove cellule; 
2. Il legno: costituente la parte principale con l’alburno ed il durame più o meno distinguibili (legno 
differenziato o indifferenziato), con gli anelli di accrescimento, con i raggi midollari e gli altri tessuti 
rappresentati nei paragrafi successivi. 
3. Midollo al centro: ha funzioni di riserva e di trasporto. Non ha alcuna funzione strutturale, infatti 
è molto meno rigido e resistente del durame. E’ la via di trasporto utilizzata dalla pianta per portare 
la linfa fino ai rami e poi fino alle foglie.  
 
Tra la corteccia e il legno si trova uno strato detto cambio. E’ uno strato di cellule capace di 
produrre fibre di legno sia verso l’interno (alburno), sia verso l’esterno (libro). E’ l’unica parte del 




                                                                             Sezione di un tronco di larice (sin.) e abete rosso (des.) 
 
 
Legno giovanile e legno maturo (adulto) 
Nel suo primo anno di crescita, l’albero produce il cosiddetto “legno giovanile”, che si trova nel 
centro del tronco immediatamente vicino al midollo. Nelle conifere, il legno giovanile si 
contraddistingue da quello maturo per le seguenti caratterisiche: 
-anelli di accrescimento più ampi; 
-minore massa volumica; 




Tra il quinto ed il ventesimo anno di crescita, le caratterstiche del legno migliorano gradualmente 
fino a raggiungere, all’incirca dal ventesimo anno di crescita, nel legno maturo, le “normali” 
proprietà del legno da noi conosciute. Il legno nelle vicinanze del midollo presenta, pertanto, una  
resistenza nettamente inferiore di quello lontano da esso. 
 
 
Alburno e durame 
Con l’invecchiamento dell’albero, il legno si divide in alburno e durame mediante fenomeni di 
duramificazione. L’alburno circonda il durame ed è, di regola, più chiaro. L’alburno è costituito da 
cellule vive e fisiologicamente attive; esso ha funzione conduttrice dell’acqua e di 
immagazzinamento. L’ampiezza dell’alburno è molto variabile. L’alburnoè generalmente poco 
durevole ed è, quindi, meno resistente del durame alle alterazioni biologiche indotte da funghi ed 
insetti. Il durame si forma in tutti gli alberi. La sua formazione comincia da una ben determinata 
ampiezza dell’alburno. Il durame comprende le zone interne del legno. Esso è costituito da cellule 




Struttura del legno a livello macroscopico 
 
Struttura, disposizione, forma e grandezza dei tessuti o degli insiemi risultanti da diversi tipi di 
cellula (da cui risulta l’aspetto di una specie legnosa) hanno carattere macroscopico, ovvero sono 
riconoscibili ad occhio nudo o per lo meno con una lente di ingrandimento. Al contrario, la struttura 
delle singole cellule può essere osservata solo con un microscopio. 
 
Anelli di accrescimento 
 
Si formano in seguito all’accrescimento del fusto interrotto da periodi di stasi. Nei climi temperati 
come il nostro, in cui si ha alternanza di stagione calda e fredda, gli alberi crescono formando una 
serie di anelli concentrici ben distinguibili nella sezione del tronco, ciascuno dei quali corrisponde 
ad un anno di vita dell’albero. La crescita dell’albero, che avviene per formazione di nuovi tessuti 
legnosi che vanno ad ingrossare il tronco è, infatti, scandita dal ritmo delle stagioni: subisce un 
arresto nella stagione fredda e ricomincia in primavera quando l’innalzamento della temperatura 
permette la ripresa dell’attività vegetativa. Gli anelli di accrescimento diventano visibili perchè si 
formano cellule di differente tipo e dimensione, in numero e distribuzione anch’essi differenti, 
all’inizio e verso la fine del periodo di attività vegetativa. La pianta forma un primo strato di legno 
primaverile o “primaticcio”, le cui cellule hanno un lume (per lume si intende l’interno di un organo 
cavo di forma tubolare) ampio e pareti sottili. Macroscopicamente parlando il legno primaverile è la 
parte più chiara dell’anello. La parte più scura è il cosiddetto legno tardivo o legno autunnale, che 
presenta pareti cellulari spesse e lume più piccolo. All’arrivo del periodo invernale, l’abbassarsi 
delle temperature provoca un nuovo arresto dell’accrescimento. L’anno successivo, la ripresa 
vegetativa avverrà con produzione di nuovo legno primaverile, causando un visibile contrasto con il 
legno tardivo dell’esate precedente.  
Mentre il legno primaverile assicura il rapido trasporto della linfa all’inizio della stagione vegetativa, 
al legno tardivo formatosi in estate spetta il principale compito del sostegno.In confronto al legno 
primaverile, quello tardivo ha maggiore massa volumica e resistenza. 
pg. 149 
 
E’ l’alternarsi di periodi di crescita a momenti di arresto dell’attività vegetativa che porta alla 
formazione di anelli concentrici ben visibili nella sezione trasversale del tronco, ciascuno dei quali 
corrisponde ad un anno di vita della pianta. Negli alberi caducigogli delle regioni tropicali e 
subtropicali, in dipendenza dell’alternarsi delle stagioni secche e di quelle delle pioggie, si formano 
anelli che non corrispondono più all’accrescimento annuale. Nei sempreverdi delle foreste tropicali, 





I raggi midollari sono presenti in tutte le Conifere e le Latifoglie, variano però, da specie a secie, 
grandezza, frequenza e composizione. Essi costituiscono linee chiare, sottili raramente ampie più di 
1mm e sono orientati a raggiera dalla periferia del tronco verso il centro, come i raggi di una ruota. 
Solo i raggi grandi sono visibili ad occhio nudo (ad es. Nella quercia e nel faggio.). Essi influenzano 
l’aspetto del legno e sono quindi un’importante caratteristica di determinazione. I raggi midollari 
servono per la conduzione radiale e l’immagazzinamento delle sostanze prodotte dall’albero, ma 





In alcune conifere indigene, i canali resiniferi, visti in sezione trasversale, appaiono, soprattutto nel 
legno tardivo, come punti chiari o scuri. Essi influenzano la lavorabilità e l’utilizzabilità del legno. 
 
 
Struttura del legno a livello microscopico 
 
Il legno è cotituito da milioni di cellule di diverso tipo, grandezza, forma, numero e distribuzione. 
Cellule dello stesso tipo si presentano raggruppate nei cosiddetti tessuti. In relaione alle tre 
funzioni principali del legno (sostegno, conduzione ed immagazzinamento), i tessuti si dividono in:  
 
-tessuto meccanico fondamentale o di sostegno; 
-tessuto conduttore ; 
-tessuto parenchimatico o di riserva. 
 
Inoltre vi sono eventualmente anche tessuti secondari: tessuto secretore (ad es. I canali resiniferi) e 












                                                                  Tessuti e relative cellule costitutive nel legno di conifere e latifoglie 
 
 
La maggior parte delle cellule del legno sono disposte parallelamente all’asse del tronco o meglio 
“in direzione della fibratura”. Perpendcolarmente ad essa, ovvero orizzontalmente per un albero in 
piedi, vi sono numerosi aggregati nastriformi di cellule indicati come “raggi del legno”. 
Cellule contigue comunicano direttamente per mezzo di aperture (pori) nelle due pareti terminali 
(apicali) che hanno funzione conduttrice della linfa. 
Di seguito riportiamo brevemente la struttura del legno di conifere e di latifoglie, che ricordiamo 
essere le due macro-famiglie in cui si dividono gli alberi (riguardo i materiali impiegati per il Merlo: 




Struttura del legno di Conifere 
 
Le Conifere si sono sviluppate prima delle Latifoglie; esse hanno una struttura relatiivamente 
semlice e regolare. Il tessuto del legno di Conifere è costituito da solo due tipi di cellule: le tracheidi 
e le cellule parenchimatiche.  
Le tracheidi longitudinali sono la forma originaria  delle cellule del legno e formano il 90-95% del 
corpo legnoso delle Conifere. Esse sono orientate in direzione assiale, sono cellule morte e di forma 
a fuso. Viste in sezione trasversale, le tracheidi formano righe radiali regolari. Dalla zona 
primaverile a quella tardiva, il loro diametro in direzione radiale decresce mentre lo spessore delle 
pareti aumenta. 
Di seguito si riporta la struttura, a livello microscopico, del larice.       
 
                        
                                                                               Struttura a livello microscopico del larice 
pg. 151 
 
Struttura del legno di Latifolie 
 
Le latifoglie, sviluppatesi più tardi, presentano in confronto alle Conifere una più complessa 
struttura del legno. Oltre alle tracheidi ed alle cellule parenchimatiche, si presentano altri elementi 
cellulari e tessuti, come ad es. I vasi e le fibre libriformi. 
 
                                           




Cenni sulla struttura del legno a livello nanoscopico 
 
La parete cellulare è strutturata come un materiale fibroso composto. Nelle tracheidi delle Conifere 
(vedi figura a pag 148) e nelle fibre libriformi delle Latifoglie (vedi figura sopra), le pareti cellulari 
sono formate da tante lamelle di fibrille di cellulosa in una matrice di lignina che, mediante le 
emicellulose, costituiscono una rete a maglie e sono collegate tra loro. Due tracheidi di Conifere, o 
due fibre di Latifoglie, contigue vengono collegate mediante la lamella mediana (LM) (vedi figura 
sotto). Da entrambi i lati si deposita, per ogni cellula, una parete primaria (P) molto sottile. Su di 
essa segue la parete secondaria (S), che è costituita da tre strati (S1, S2 e S3) e rappresenta la parte 
più cospicua della parete cellulare. Quest’ultima, che collega due cellule, è quindi formata da un 
numero dispari di strati orientati. Perciò si parla di un laminato, le cui elevate potenzialità 
meccaniche derivano dal mutuo collaborare dei diversi strati. 
 
                                                                 
                                                                                                                   Modello della parete cellulare 
pg. 152 
 
Cenni sulla struttura del legno a livello molecolare 
 
Il legno è costituito essenzialmente da circa 50% di carbonio (C), 44% di ossigeno (O) e 6% di 
idrogeno (H), da un contenuto medio di ceneri pari a 0,2-0,3% (→ sostanze minerali) e da 
un contenuto di azoto inferiore allo 0,1%. La composizione esatta dipende dal tipo di albero ed 
oscilla lievemente  anche  all’interno  di  uno  stesso  tronco.  Le  differenti  proprietà  del  legno  
non  sono determinate dal contenuto in percentuale degli elementi chimici ma dai differenti 
legami chimici e fisici degli stessi. 
 
Il legno è un materiale composito costituito dalle sostanze a struttura macromolecolare 
formanti il complesso delle pareti cellulari, ovvero cellulosa, emicellulose e lignina, presenti in 
gran quantità, e da sostanze di natura diversa a struttura micromolecolare, presenti in ben 
più limitata quantità .. 
 
Di seguito si riportano in tabella i costituenti principali: 
 
 Costituenti 


















Assorbimento delle forze 
meccaniche, soprattutto la 
trazione 
Emicellulose: 
macromolecola ramificata a catena 
corta 
25-30% nelle Conifere 
27-40% nelle Latifoglie 
 




28-41% nelle Conifere 
18-25% nelle Latifoglie 
Sostanza legante nella struttura primaria di 
cellulosa 
→ lignificazione delle pareti cellulari, 
assorbimento delle forze di compressione 
Pectine (quasi esclusivamente nella 
lamella mediana): 
macromolecole tridimensionali 
0,5% nelle Conifere 
1-2% nelle Latifoglie 
 







A struttura micromolecolare, 
1-10% nei legni delle zone 
temperate 
2-30% nei legni tropicali 
Influiscono sulle caratteristiche chimiche, 
biologiche e fisiche del legno, ad es. la 
resistenza all’esposizione solare, 
l’infiammabilità, la durabilità (p. es. 




La cellulosa, polisaccaride composto da unità ripetute del monomero di glucosio, è il 
costituente caratteristico delle pareti cellulari delle piante e ne determina largamente la loro 
struttura. Essa forma nella parete cellulare una gerarchia di strutture fibrillari, parzialmente 
legate una all’altra per mezzo di una matrice omogenea costituita da pectina ed emicellulose. 
Si può quindi definire la cellulosa come l’ossatura della parete cellulare. Essa conferisce alle 
celle elevata stabilità della forma ed in particolare elevata resistenza a taglio ed a flessione. 
Le emicellulose rappresentano,  nel  collegamento  con  la  cellulosa,  il  “partner”  facilmente 
deformabile, in modo che il materiale composito possa rimanere flessibile ed elastico. 
Contrariamente alla cellulosa, con le sue lunghe molecole a catena, la lignina, amorfa e 
formante una rete tridimensionale, non è elastica. Non si presenta come costituente 
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indipendente ma si deposita (“incrosta”) durante la lignificazione (ultima fase della formazione 
della parete cellulare). 
 
Con questo processo si riduce sensibilmente l’estensibilitá delle pareti cellulari mentre rigidezza 
e resistenza a compressione sono significativamente più elevate. 
La parete cellulare è quindi un corpo misto di cellulosa resistete a trazione e lignina resistente 
a compressione, simile all’acciaio nel calcestruzzo di un elemento di calcestruzzo armato o alle 
fibre nei materiali compositi sintetici. 
 
Le  sostanze contenute nel legno appartengono alle più differenti categorie chimiche e sono, per 
tipo e quantità, caratteristiche delle rispettive specie legnose. Sebbene rappresentino solo 
una piccola percentuale della massa del legno, queste sostanze hanno una grande influenza sulle 
sue caratteristiche  chimiche,  biologiche  e  fisiche,  ed  un  diretto  effetto  sulle  sue  





Esaminando la stuttura del legno a cinque livelli si può concludere che il legno è un materiale 
fortemente anisotropo, composto da una serie di fibre (cellulosa) tenute assieme da una matrice 
(la lignina). Le proprietà meccaniche del materiale dipendono perciò dall’orientazione di tali fibre 
all’interno della matrice. 






                                                              
 













                                                                  Appendice B, Dimensionamento booms  
 
 
Questa appendice fa riferimento al capitolo 4: spiega il procedimento utilizzato per ricavare 
l’area dei booms. 
 
La teoria utilizzata per tale dimensionamento è presa dal capitolo 20 del Megson. 
 
L’obiettivo del capitolo 4 è il dimensionamento degli elementi strutturali della coda del Merlo. 
 
La  coda è stata idealizzata, per semplicità di calcoli, in un tronco conico. Nella realtà la forma 
della sezione è molto più simile ad un ovale. 
 
Questa è stata divisa in tre sezioni: A-A, B-B, C-C. 
 
E’ stata applicata la procedura per calcolare l’area della sezione dei booms a tutte le sezioni. 
Infine si è scelta l’area maggiore tra quelle trovate e la si è imposta per tutti i booms. 
 
L’approccio utilizzato per il dimensionamento è l’ “ultimate load design”: si utilizzano gli 
ultimate loads e le tensioni di rottura del materiale. Queste verrano divise per il coefficiente di 
sicurezza pari a 1.5. 
 
Si ricorda che il materiale impiegato per i longheroni è l’abete rosso. 
 
Il dimensionamento verrà fatto considerando la configurazione più gravosa delle forze in gioco. 
Questa coincide col punto D dell’inviluppo di volo. 
 
In questo caso le forze agenti sulla coda nelle sezioni A-A e B-B sono riportate nella tabella 
sotto: 
 
Caso inviluppo di volo                           D                         D2 
Sezione                         A-A                       B-B 
Sy            [N]                        626                       533 
Sx            [N]                       1672                      1672 
T         [Nm]                        676                        676 
Mx          [Nm]                        517                        392 
My          [Nm]                        1981                       1981 
 
 
I calcoli verranno fatti solo sulla configurazione A. Per le altre configurazioni la procedura è 
identica a quella che si illustrerà a breve. 
 
Nella configurazione A si hanno 4 longheroni disposti nel modo seguente: 
 
                                                          
2 Per approfondire la teoria e il procedimento impiegato per ricavare le forze agenti sulle sezioni della coda della 




                                                                                                                   Configurazione A  
 
 





Il raggio della sezione è 
R = 0.225 [m] 
 
Dalla figura di sopra, si ricavano i momenti d’inerzia: 
 
Ixx = (B1 + B3) x RA2 
Iyy = (B2 + B4) x RA2 
 
Dove R è il raggio della sezione, mentre i vari Bi sono le area dei booms da calcolare, ovvero le 
incognite del problema. 
 
Per semplicità si pone:  
B1 = B2 = B3 = B4 
 











dove σz è il modulo di rottura dell’abete rosso, ovvero 74000 Kpa (si sta seguendo un approccio 
“ultimate load design”). 
Nella formula  σz va diviso per il coefficiente di sicurezza, pari a 1.5. 
 









In tal caso σz è dato dalla scelta del materiale, x e My sono noti, l’unica incognita è B. 
 





L’area dei booms si determina nella stessa maniera appena vista nella sezione A-A. 
 
In questo caso però il raggio della sezione è pari a 
R= 0.125 [m] 
 
Anche i momenti agenti sulla sezione sono diversi rispetto a quelli agenti sulla sezione A-A: 
consultare la tabella a pag. 150. 
 
Applicando lo stesso ragionamento di prima si ottiene che l’area dei booms è B = 132.4 mm2 
 
Siccome bisogna scegliere la sezione di area maggiore, la configurazione A impiegherà dei 
booms di area pari a 132.4 mm2.  
 
Questa area verrà poi “perfezionata” con l’utilizzo di Nastran. 
 
La stessa procedura è stata applicata anche per le configurazioni B e C, portando ai risultati che 




























Questa appendice serve a chiarire il procedimeto utilizzato nel capitolo 4 per il 
dimensionamento della pelle. 
 
La teoria utilizzata è presa dal capitolo 22 del Megson. 
 
La tecnica utilizzata per dimensionare la pelle è leggermente più complicata di quella appena 
vista per dimensionare i booms. 
 
Anche in questo caso si studierà solo la configurazione A. Le altre configurazioni verranno 
dimensionate nella stessa maniera di questa. 
 
 
                                                                                                      Configurazione A 
 
 
Si ricorda che si sta trattando la fusoliera come una “superficie idealizzata”. Nel paragrafo 4 
sono riportate le diverse ipotesi e conseguenze derivanti da questa approssimazione. 
 
Nella struttura idealizzata gli sforzi di taglio sono costanti  nella porzione di superficie racchiusa 
tra due booms. Questi variano solo quando si attraversa un boom.  
 
Una situazione del genere non permette di conoscere l’esatta distribuzione degli sforzi. A 
questa si può risalire solo impiegando un programma fem. 
 
Il metodo di analisi è uguale a quello visto nell’appendice precedente. Si dimensiona lo 
spessore della pelle necessario per la sezione A-A e per la B-B.  
Si sceglie il maggiore tra i due, e lo si applica a tutta la fusoliera. 
 
Di seguito si riporta lo svolgimento del calcolo solo della sezione B-B che è quella che richiede 




Come visto anche nell’appendice precedente: 
 
RB = 0.125 [m], per la sezione B-B 
 
Mentre per quanto riguarda i momenti d’inerzia: 
Iyy = (B2 + B4) x R 
Ixx = (B1 + B3) x R 
 
 
Si deve trovare la distribuzione del flusso di taglio all’interno della tensione. 
Si ricorda che il flusso di taglio è definito come 
 
q = τ x t 
 
dove q = flusso di taglio 
          τ = sforzo di taglio 
          t = spessore della pelle. In questo caso è l’incognita del problema.  
  
La sezione B-B è una sezione chiusa.  
La teoria del Megson dice che per una sezione chiusa il flusso di taglio è dato da: 
 
qs = qb + qs,0 
 
dove qb è il flusso di taglio calcolato per la sezione “tagliata” in un punto opportuno, mentre il 
qs,0 è il flusso di taglio calcolato nel punto in cui la sezione è stata tagliata.  
 
Per approfondire maggiormente l’argomento si rimanda alle pagine 548-549 del Megson. 
 
Per prima cosa si calcola la distribuzione del flusso di taglio nella sezione aperta. 
Si taglia la sezione in un punto qualsiasi nel tratto compreso tra i booms 1 e 2, e si calcola il 
flusso di taglio nelle varie parti della sezione come segue. 
 
Nella Porzione della sezione compresa tra i booms 2 e 3: 
 
qb23 = -  
𝑆𝑥
𝐼𝑦𝑦
 B2 x2 
 
dove Sx è quella ripotata in tabella a pagina 150, B2 e Iyy sono stati ricavati nell’appendice 
precedente, x2 dipenda dalla geometria. 
E’ tutto noto dunqque si può ricavare qb23. 
 
Nella porzione della sezione compresa tra i booms 3 e 4: 
 
qb34 = qb23 + Δq3 
 





Anche qui è tutto noto, perciò si può ricavare qb34 
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Nella porzione della sezione compresa tra i booms 4 e 1: 
 
qb41 = qb34 + Δq4 
 





Anche qui l’unica incognita è qb41. 
 
Infine rimane da calcolare qs,0. Si trova risolvendo l’equazione dei momenti. Come polo si 
prende il centro della sezione.  
In tal caso l’eq. dei momenti si riduce alla seguente formula:  
 
2 qs,0 πR2 + 2 qb23 
𝜋𝑅2
4
 + 2 qb34 
𝜋𝑅2
4
 + 2 qb41 
𝜋𝑅2
4
 = 0 
 
L’unica incognita nell’eq. è qs,0. 
 
Questo valore va sommato, stando attenti ai versi di ciascun flusso, ai flussi di taglio trovati 
prima per la sezione aperta. In questo modo si trovano i flussi di taglio della sezione chiusa.  
Perciò: 
 
q12 = qs,0 
 
q23 = qb23 + qs,0 
 
q34 = qb34 + qs,0 
 
q41 = qb41 + qs,0 
 
 
Il flusso di taglio è dato dalla somma di due contributi: le forze di taglio e il momento torcente. 
 
Il contributo dato dalle forze di taglio è stato appena visto. Rimane da esaminare quello dovuto 
al momento torcente. 







Il flusso di taglio indotto dal momento torcente è costante in tutta la sezione. 
 
Il flusso di taglio totale sarà dato da: 
 
q = qtaglio + qtors  
 
 
Si ricorda che lo scopo di questo paragrafo è dimensionare la pelle. 




q = τt [N/m] 
dove τ è la resistenza al  taglio e dipende dal tipo di materiale impiegato. Nel capitolo 4 
vengono spiegate le ipotesi fatte per la scelta del τ nel caso del balsa. t invece è lo spessore 
della pelle e rappresenta l’incognita del problema. 
 
Nell’equazione appena scritta l’unica incognita è lo spessore della pelle.  
Perciò si considera il flusso di taglio massimo presente sulla sezione, la τ del materiale divisa 
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                                                           Appendice D3  
 
DECRETO DEL PRESIDENTE DELLA REPUBBLICA 9 luglio 2010, n. 133 Nuovo regolamento di 
attuazione della legge 25 marzo 1985, n. 106, concernente la DISCIPLINA DEL VOLO DA 




CAPITOLO – C STRUTTURA – 
GENERALITÀ 
 
PAR. 301. CARICHI 
 
a) Tutti i requisiti di resistenza sono specificati in termini di carichi di contingenza (carichi massimi previsti 
in servizio). 
 
b) I  carichi di robustezza sono  i carichi di contingenza moltiplicati per i  fattori di sicurezza 
prescritti. 
 
PAR. 303. FATTORI DI SICUREZZA 
 
Salvo diversamente disposto, deve essere usato il fattore di sicurezza di 1.5. 
 
PAR. 305. RESISTENZA E DEFORMAZIONE 
 
a) I carichi di contingenza non devono creare deformazioni permanenti né deformazioni di entità tale 
da compromettere la sicurezza di impiego. 
In particolare i comandi di volo devono mantenere la loro completa funzionalità sotto carico. 
 
b) La struttura deve essere capace di sopportare i carichi di robustezza con un margine di sicurezza 
positivo   (dimostrabile  con   metodi  analitici),   o   senza   cedimenti  per   almeno   tre   secondi 
(dimostrazione con prova statica). 
 
PAR. 307. PROVA DELLA STRUTTURA 
 
La resistenza ai carichi di contingenza e di robustezza della struttura principale (ala, impennaggi e 
fusoliera) va dimostrata mediante prove statiche a meno che le parti non siano derivate da strutture 
precedentemente provate. 
La sola analisi strutturale è accettabile per strutture di tipo già sperimentato dal costruttore in cui 
l’analisi stessa si sia dimostrata affidabile. 
 
CARICHI DI VOLO  
  PAR. 321. GENERALITÀ 
Il fattore di carico  “n”  rappresenta in termini di “g”  (costante gravitazionale) l’accelerazione 
normale alla traiettoria del velivolo applicata al proprio baricentro. L’accelerazione è causata da 
manovra o da raffica. Le forze aerodinamiche L equilibrano le forze di massa o di inerzia: 
Wmax × n. 
                                                          
3 Si riportano gli estratti del Decreto, relatiivi alla struttura e alla progettazione, utilizzati per il dimensionamento.  
Il decreto è consultabile in forma completa sul sito www.ulm.it/info/leggi 
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Nel presente standard i fattori di carico minimi ammessi per la manovra e la raffica vengono per 





PAR. 331. CARICHI SIMMETRICI 
 
Carichi simmetrici sull'ala 
 
a) Devono essere investigate almeno le condizioni A, D, E, G ed F (quest’ultima solo nel caso il velivolo 
sia dotato di flaps) dell’inviluppo di volo al paragrafo PAR. 333. 
 
b) Per l’equilibrio alla rotazione va tenuto conto del carico di 
bilanciamento in coda. 
 
c) Si può considerare il C.G. coincidente col centro aerodinamico A.C. sul quale agiscono le 
risultanti delle forze aerodinamiche. Le convenzioni di segno sono indicate in figura. 
 
d) La distribuzione dei carichi aerodinamici lungo l’apertura alare può essere considerata 






PAR. 333. INVILUPPO DI VOLO 
 
La rispondenza ai requisiti di resistenza strutturale del presente capitolo e le limitazioni operative 
devono essere dimostrate per le combinazioni di velocità e i fattori di carico limite dell'inviluppo di volo o 
diagramma V-n (vedi figura seguente). 
Per il presente regolamento è sufficiente investigare le sole configurazioni a quota 0 (  = 1.226 
Kg/m3
). 
L'inviluppo di volo è definito con i criteri dei paragrafi PAR. 333, 335 e 341. 
L'inviluppo compreso tra le velocità VSF e VF riguarda la configurazione con ipersostentatori al 
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PAR. 341. FATTORI DI CARICO DA RAFFICA 
 





PAR. 347. CARICHI ASIMMETRICI 
 
Carichi asimmetrici sull’ala: considerate separatamente le seguenti tre condizioni di carico: 
 
a) Carichi sugli attacchi ala-fusoliera: si assume che a fusoliera vincolata il 100% del semicarico totale 
relativo al punto A agisca su una semiala, e che il 75% dello stesso semicarico agisca contemporaneamente 
sull’altra semiala. (Questa condizione di carico semplificata è sostitutiva di quella relativa ai carichi 
strutturali causati da accelerazione di rollio). 
 
b)  Torsione,  ala:  si  assume  il 75%  del  carico  relativo  al punto  A  su  ciascuna  semiala  e  si 
aggiungono, sulla porzione di ala relativa, i carichi torcenti dovuti alla deflessione totale dell’alettone. 
 
c)  Torsione,  ala:  si  assume  il  75%  del  carico  relativo  al punto  D  su  ciascuna  semiala  e  si 
aggiungono, sulla porzione di ala relativa, i carichi torcenti dovuti alla deflessione di 1/3 dell’alettone. 
 
Per le condizioni di carico (b) e (c) in mancanza di dati aerodinamici precisi si può assumere un 









PAR. 353. CARICHI SUGLI IMPENNAGGI 
 
(a) Carico simmetrico sull’impennaggio orizzontale e carico sull’impennaggio verticale. Carico medio 




ma comunque maggiore di 580 N/m2 e con Wmax/S il carico alare alla massa massima. 
Distribuzione del carico sugli impennaggi in apertura proporzionale alle corde. Distribuzione 




(b) Carichi asimmetrici (positivi e negativi) sull’impennaggio orizzontale: 
100% del carico su un lato; 65% del carico sull’altro lato. 
Questi carichi tengono conto dei carichi aerodinamici di equilibrio, manovra, manovra scontrata e degli 
scarichi di inerzia della struttura. 
 
PAR. 354. CARICHI SULLA FUSOLIERA 
 
La fusoliera vincolata agli attacchi alari deve essere dimensionata: 
 
(a) Per i carichi simmetrici di PAR. 331 tenendo conto dei fattori di carico n, dei relativi carichi di 
bilanciamento in coda e della coppia motore di PAR. 361. 
 
(b) per il carico sull’impennaggio verticale di PAR. 353(a) e per il carico laterale sul motore 
corrispondente ad n = 1.5 (1.5 volte il peso del motore applicato al CG del motore). 
 
PAR. 361. COPPIA DEL MOTORE 
 
La coppia T del motore espressa in Nxm vale: T = K x 9549 x Pd : RPMd 
Pd = Potenza al decollo in Kw 
RPMd = giri al minuto al decollo 
(1) Per motori a 4 tempi, K = 8, 4, 3, 2, rispettivamente per motori a 1, 2, 3 e 4 cilindri. 
(2) Per motori a due tempi 
1. K = 2 per i motori con tre o più cilindri 
2. K = 3 o 6, per motori con due o un cilindro rispettivamente. 
 
CARICHI SULLE SUPERFICI E SUGLI IMPIANTI DI COMANDO PAR. 391. CARICHI 
SULLE SUPERFICI DI COMANDO 
(a) Equilibratore e timone vedere PAR. 353 
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(b) Carico medio positivo e negativo sugli alettoni w = 1,86 x Wmax : 5 
(deve essere comunque maggiore di 580 N/m2). 
Wmax/S = carico alare massimo. 
Distribuzione del carico in apertura proporzionale alle corde. Distribuzione 




(c) Carico medio positivo sui flaps w = 2,56 x Wmax : S (deve 
essere comunque maggiore di 580 N/m2). Wmax/S = carico 
alare massimo. 
Il carico medio negativo e’ pari ad un quarto di quello positivo. 
Distribuzione del carico in apertura proporzionale alle corde. 






(d) Carico medio positivo e negativo sulle alette compensatrici w = 4 x Wmax : S 
(deve essere comunque maggiore di 580 N/m2). 
Wmax/S = carico alare massimo. 




PAR. 395. CARICHI SUGLI IMPIANTI DI COMANDO 
 
(a) L'impianto di comando e le relative strutture di supporto devono essere progettate per carichi 
corrispondenti almeno  al 125%  dei  momenti di  cerniera  della  superficie  mobile  di  comando calcolati 
nelle condizioni prescritte nelle sezioni da PAR. 391 a 415, ma comunque non è necessario che siano 
maggiori dei seguenti sforzi limite del pilota: 
(1) sull'impugnatura della barra: 
(i) 450 N sul beccheggio 
(ii) 180 N sul rollio 
(2) sui pedali del timone: 580 N sull'imbardata 
 
(b) Tutti i comandi primari devono avere dei fermi di fine corsa in grado di resistere i più grandi tra la forza 
del pilota, 125% dei carichi delle superfici o i carichi da raffica al suolo. 
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PAR. 399. IMPIANTI COMANDO DOPPI 
 
Quando sono istallati dei comandi doppi, il relativo impianto deve essere progettato assumendo che i piloti 
agiscano in opposizione con ciascun pilota che applica 0.75 volte il carico specificato in PAR. 395 (a). 
 
PAR. 405. IMPIANTI COMANDI SECONDARI 
 
I comandi secondari devono essere progettati per le forze massime che un pilota è in grado di 
applicare durante le normali operazioni. 
 
PAR. 415. CONDIZIONI DI RAFFICA AL SUOLO 
Tutte le superfici di comando e relativi cinematismi e supporti sino ai fine corsa devono essere 
progettate per i carichi dovuti alle raffiche al suolo e rullaggio con vento in coda. Le superfici 
aerodinamiche mobili devono sopportare un momento di cerniera limite superiore od uguale a: 
 
H = 330 Sm cm newton x metro 
Sm = [m2] superficie mobile dietro la cerniera 




CAPITOLO – D PROGETTO E 
COSTRUZIONE 
 
PAR. 601 GENERALITÀ 
 
L'integrità di qualunque parte di un progetto nuovo od inusuale che abbia un ruolo importante sulla 
sicurezza del velivolo deve essere stabilita mediante prove o analisi che l’esperienza del costruttore abbia 
dimostrato affidabile. 
 
PAR. 603 MATERIALI E SOLLECITAZIONI DA FATICA 
 
a) L'idoneità e la durata dei materiali usati per  le parti ritenute fondamentali per la sicurezza 
devono: 
D essere stabilite in base all'esperienza del costruttore e/o con prove. 
D Tenere conto degli effetti delle condizioni ambientali, quali la temperatura e l'umidità, che si 
prevedono nell'impiego. 
 
b) La struttura deve essere progettata, per quanto possibile, in modo da evitare punti di concentrazione di 
sollecitazioni nelle zone in cui siano probabili, nell’impiego normale, sollecitazioni variabili di valore 
superiore al limite di fatica. 
 
c) E’ necessario che il costruttore verifichi che i livelli di sollecitazione massima non eccedano quelli 
indicati nella nota seguente almeno per gli elementi critici dell’aeroplano quali: longherone principale 
dell’ala, piano orizzontale di coda e gli attacchi di entrambi sulla fusoliera. 
Nota: I valori di progetto possono essere ricavati dalle seguenti pubblicazioni: 
1) MIL-HDBK-5 “Metallic materials and elements for flight vehicle structures”; 
2) ANC-18 “Design of wood aircraft structures ”- emesso nel 1944 da Army-Navy-Civil Committee 
su ‘Aircraft Design Criteria’ 
3) Per i materiali compositi, in mancanza di dati accertati, i valori di progetto possono essere 
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